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ค ำอธิบำยสัญลกัษณ์และค ำย่อ 

   = ความเร็วเชิงมุมรอบแกน X หรืออตัราการ Roll ในระบบพิกดัแกนพื้น
   โลก (rad/s) 
   = ความเร็วเชิงมุมรอบแกน Y หรืออตัราการ Pitch ในระบบพิกดัแกนพื้น
   โลก (rad/s) 
   = ความเร็วเชิงมุมรอบแกน Z หรืออตัราการ Yaw ในระบบพิกัดแกนพื้น
   โลก (rad/s) 
p = ความเร็วเชิงมุมรอบแกน X หรืออตัราการ Roll ในระบบพิกดัแกนล าตวั 

(rad/s) ในระบบพิกดัแกนล าตวั 
q = ความเร็วเชิงมุมรอบแกน Y หรืออตัราการ Pitch ในระบบพิกดัแกนล าตวั 

(rad/s) ในระบบพิกดัแกนล าตวั 
r =  ความเร็วเชิงมุมรอบแกน Z หรืออตัราการ Yaw ในระบบพิกดัแกนล าตวั 

(rad/s) ในระบบพิกดัแกนล าตวั 
F = แรงท่ีกระท ากบัอากาศยาน (N) 
M = โมเมนตร์อบจุดศูนยถ่์วงท่ีกระท ากบัอากาศยาน (Nm) 
mV = โมเมนตมัเชิงเส้น (kg-m/s) 
m = มวลของอากาศยาน (kg) 
V = ความเร็วเชิงเส้นของอากาศยาน (m/s) 
I   = ความเร็วเชิงมุมรอบแกน  Z หรืออัตราการ Yaw ในระบบพิกัดแกน        
   พื้นโลก (rad/s) 
   = ความเร็วเชิงมุมรอบแกน  Z หรืออัตราการ Yaw ในระบบพิกัดแกน        
   พื้นโลก (rad/s) 
Ix = โมเมนตค์วามเฉ่ือยตา้นการหมุนในแนวแกน X รอบจุดศูนยถ่์วง 
Iy = โมเมนตค์วามเฉ่ือยตา้นการหมุนในแนวแกน Y รอบจุดศูนยถ่์วง 
Iz = โมเมนตค์วามเฉ่ือยตา้นการหมุนในแนวแกน Z รอบจุดศูนยถ่์วง 
Ixz = โมเมนตค์วามเฉ่ือยตา้นการหมุนในแนวแกน Z รอบจุดศูนยถ่์วงในขณะท่ี

ก าลงัหมุนรอบแกน X 
T = แรงขบัจากเคร่ืองยนต ์(Thrust force, N)

 



ด 

ค ำอธิบำยสัญลกัษณ์และค ำย่อ (ต่อ) 

L = แรงยก (N) 
q   = ความดนัจลน์ (Dynamic pressure, N/m2, Pa) 
  = ความหนาแน่นของอากาศ แปรผนัตามความสูงและอุณหภูมิของอากาศ (kg/m3) 
Va = ความเร็วของเคร่ืองบินท่ีแล่นผา่นอากาศ (Airspeed, m/s) 
CL = สัมประสิทธ์ิแรงยกรวม 
CL0 = สัมประสิทธ์ิแรงยกในขณะท่ีมุมปะทะเป็น 0 องศา 

L
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงยกท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CL อนัเน่ืองมาจากมุม
ปะทะหรือเรียกอีกอยา่งวา่ความชนัของแรงยก (Lift slope) 

f

L
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงยกท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CL อนัเน่ืองมาจากการ
ปรับมุมเอียงของ Flap (Flap deflection) 

e

L
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงยกท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CL อนัเน่ืองมาจากการ
ปรับมุมเอียงของ Elevator (Elevator deflection) 

L
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงยกท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CL อนัเน่ืองมาจากอตัรา
การเปล่ียนแปลงของมุมปะทะ 

q

L
C  = สัมประสิทธ์ิแรงยกท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CL อนัเน่ืองมาจากอตัรา

การเปล่ียนมุม Pitch (Pitch rate) 
M

L
C  = สัมประสิทธ์ิแรงยกท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CL อนัเน่ืองมาจากเลข Mach 
  = มุมปะทะหรือมุมระหวา่ง Chord ปีกกบัอากาศท่ีปะทะเคร่ืองบิน 

f
  = มุมเอียงของ Flap 

e
  = มุมเอียงของ Elevator 
  = อตัราการเปล่ียนแปลงของมุมปะทะ 
M = เลข Mach ซ่ึงเป็นอตัราส่วนระหวา่งความเร็วเคร่ืองบินและความเร็วเสียง, 

M = (Va/Vsound) 
c = Mean aerodynamic chord 
D = แรงตา้น (N) 
CD = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นรวม 
CD0 = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นต ่าสุด (Minimum drag coefficient) 
e = สัมประสิทธ์ิ Oswald 
b = ความยาวปีก (Wingspan) 

 



ต 
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S = พื้นท่ีปีก (Wing planform area, m2) 
AR = อตัราส่วนลกัษณะ (Aspect ratio) ซ่ึงคืออตัราส่วนระหวา่งแนวความยาว

ปีก (Wingspan) และพื้นท่ีปีก AR = b2/S 
f

D
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CD อนัเน่ืองมาจากการ
ปรับมุมเอียงของ Flap 

e

D
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CD อนัเน่ืองมาจากการ
ปรับมุมเอียงของ Elevator 

a

D
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CD อนัเน่ืองมาจากการ
ปรับมุมเอียงของ Aileron 

a
  = มุมเอียงของ Aileron (Aileron deflection) 

r

D
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CD อนัเน่ืองมาจากการ
ปรับมุมเอียงของ Rudder 

r
  = มุมเอียงของ Rudder (Rudder deflection) 

M

D
C  = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CD อนัเน่ืองมาจากเลข Mach 
Y = แรงทางขา้ง (N) 
CY = สัมประสิทธ์ิแรงทางขา้งรวม 

Y
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CY อนัเน่ืองมาจากการ
เปล่ียนแปลงมุมแฉลบ (Sideslip angle) 

a

Y
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CY อนัเน่ืองมาจากการ
เปล่ียนแปลงมุมเอียงของ Aileron 

r

Y
C

  = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CY อนัเน่ืองมาจากการ
เปล่ียนแปลงมุมเอียงของ Rudder 

p

Y
C  = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CY อนัเน่ืองมาจากการ

เปล่ียนแปลงอตัราการ Roll (Roll rate) 
r

Y
C  = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง CY อนัเน่ืองมาจากการ

เปล่ียนแปลงอตัราการ Yaw (Yaw rate) 
L = โมเมนตก์าร Roll อนัเกิดจากแรงทางอากาศพลศาสตร์ 
Cl = สัมประสิทธ์ิโมเมนตก์าร Roll รวม 
 

 



ถ 
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l
C

  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Roll ท่ี ส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง Cl อัน
เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงมุมแฉลบ 

a

L
C

  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Roll ท่ี ส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง Cl อัน
เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงมุมของ Aileron 

r

L
C

  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Roll ท่ี ส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง Cl อัน
เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงมุม Rudder 

p

L
C  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Roll ท่ี ส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง Cl อัน

เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงอตัราการ Roll 
r

l
C  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Roll ท่ี ส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง Cl อัน

เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงอตัราการ Yaw 
M = โมเมนตก์าร Pitch อนัเน่ืองมาจากแรงทางอากาศพลศาสตร์  
Cm = สัมประสิทธ์ิโมเมนตก์าร Pitch รวม 
Cm0 = สัมประสิทธ์ิโมเมนตก์าร Pitch ในขณะท่ีมุมปะทะเป็นศูนย ์

m
C

  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง Cm อัน
เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงมุมปะทะ 

f

m
C

  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง Cm อัน
เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงมุมเอียงของ Flap 

e

m
C

  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง Cm อัน
เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงมุมเอียงของ Elevator 

m
C

  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง Cm อัน
เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงอตัราการเปล่ียนมุมปะทะ 

q

m
C  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง  Cm อัน

เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงอตัราการ Pitch 
M

m
C  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง Cm อัน

เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงเลข Mach 
N = โมเมนตก์าร Yaw อนัเกิดจากแรงทางอากาศพลศาสตร์ 
Cn = สัมประสิทธ์ิโมเมนตก์าร Yaw รวม 

n
C

  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง  Cn อัน
เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงมุมแฉลบ 

 



ท 

ค ำอธิบำยสัญลกัษณ์และค ำย่อ (ต่อ) 

a

n
C

  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง  Cn อัน
เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงมุมเอียงของ Aileron 

r

n
C

  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง  Cn อัน
เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงมุมเอียงของ Rudder 

p

n
C  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง  Cn อัน

เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงอตัราการ Roll 
r

n
C  = สัมประสิทธ์ิโมเมนต์การ Pitch ท่ีส่งผลต่อการเปล่ียนแปลง  Cn อัน

เน่ืองมาจากการเปล่ียนแปลงอตัราการ Yaw 
Kp = คือเกนสัดส่วน (Proportional gain) 
Ki = คือเกนปริพนัธ์ (Integral gain) 
TRUAV = อากาศยานไร้คนขบัแบบปรับเอียงใบพดัได ้(Tiltrotor UAV) 
Vn = ความเร็วในแนวแกน X ซ่ึงช้ีไปทางทิศเหนือ (North, N) 
Ve = ความเร็วในแนวแกน Y ซ่ึงช้ีไปทางทิศตะวนัออก (East, E) 
Vd = ความเร็วในแนวแกน Z ซ่ึงช้ีลงดา้นล่าง (Down, D) 
u = ความเร็วในแนวแกน X ซ่ึงช้ีไปทางจมูกเคร่ืองบิน 
v = ความเร็วในแนวแกน Y ซ่ึงช้ีไปทางปีกขวาของเคร่ืองบิน 
w = ความเร็วในแนวแกน Z ซ่ึงช้ีลงดา้นล่าง 
  = Adaptive gain ซ่ึงมีผลต่อความชา้เร็วของอตัราการเปล่ียนแปลง PID Gain 
FA = แรงทางอากาศพลศาสตร์ท่ีกระท ากบัตวัอากาศยาน 
FT = แรงขบัดนัอากาศยานท่ีเกิดจากเคร่ืองยนต ์
FG  = แรงอนัเน่ืองจากแรงโนม้ถ่วงของโลกกระท าต่ออากาศยาน 
MA = โมเมนตอ์นัเกิดจากผลของแรงทางอากาศพลศาสตร์ 
MT = โมเมนตอ์นัเกิดจากผลของแรงจากเคร่ืองยนต ์
MR = ทอร์ค (Torque) ท่ีกระท า ณ แกนกลางของใบพดัขณะท าการหมุน  อนั

เน่ืองมาจากแรงฉุด (Drag) ของใบพดั 
kq = สัมประสิทธ์ิโมเมนตข์องใบพดั 

n
  = ความเร็วการหมุนของใบพดัท่ี n โดย n = 1, 2, 3, 4 
lFL  = ระยะระหว่างก่ึงกลางมอเตอร์ซ้ายหน้าไปยงัจุดศูนยถ่์วงในแนวแกน X 

ซ่ึงคือ 41 ซม 

 



ธ 

ค ำอธิบำยสัญลกัษณ์และค ำย่อ (ต่อ) 

lFR  = ระยะระหว่างก่ึงกลางมอเตอร์ขวาหน้าไปยงัจุดศูนยถ่์วงในแนวแกน X   
ซ่ึงคือ 41 ซม 

lRL  = ระยะระหว่างก่ึงกลางมอเตอร์ซ้ายหลงัไปยงัจุดศูนยถ่์วงในแนวแกน X   
ซ่ึงคือ 41 ซม 

lRR  = ระยะระหว่างก่ึงกลางมอเตอร์ขวาหลงัไปยงัจุดศูนยถ่์วงในแนวแกน X   
ซ่ึงคือ 41 ซม 

lCGF  = ระยะระหว่างก่ึงกลางมอเตอร์คู่หน้าไปยงัจุดศูนย์ถ่วงในแนวแกน Y       
ซ่ึงคือ 44.5 ซม 

lCGR  = ระยะระหว่างก่ึงกลางมอเตอร์คู่หลังไปยงัจุดศูนย์ถ่วงในแนวแกน Y      
ซ่ึงคือ 44.5 ซม 

TFL  = แรงขบัจากมอเตอร์ซา้ยหนา้ (N) 
TFR  = แรงขบัจากมอเตอร์ขวาหนา้ (N) 
TRL  = แรงขบัจากมอเตอร์ซา้ยหลงั (N) 
TRR  = แรงขบัจากมอเตอร์ขวาหลงั (N) 

 



บทที ่1 
บทน ำ 

1.1 ทีม่ำและควำมส ำคญัของงำนวจิัย 
 อากาศยานไร้คนขบั (Unmanned aerial vehicle, UAV) คือ อากาศยานท่ีไม่มีนกับินควบคุม
จากภายในตวัอากาศยาน มกัถูกน ามาแทนท่ีอากาศยานท่ีมีคนขบั (Manned aircraft) เพื่อใช้งาน      
ในภารกิจท่ีเส่ียงอนัตรายต่อมนุษย ์เช่น การโจมตีหรือการสอดแนมทางทหารในพื้นท่ีสงคราม    
หรือภารกิจท่ีตอ้งการลดตน้ทุน เช่น การท าแผนท่ีภาพถ่ายทางอากาศ, การถ่ายท าภาพยนตร์ และ
การส ารวจทางธรณีวิทยา เป็นตน้ ตลอดระยะเวลาหลายสิบปีท่ีผ่านมา ความตอ้งการอากาศยาน     
ไร้คนขบัเติบโตอยา่งต่อเน่ือง โดยเฉพาะในตลาดต่างประเทศไม่วา่จะเป็นเพื่อภารกิจทางการทหาร
หรือพลเรือน ในส่วนของประเทศไทยนั้ นก็ เ ร่ิมมีหน่วยงานท่ีตระหนักถึงความส าคัญของ         
อากาศยานไร้คนขบัแลว้เช่นกนั ตวัอยา่งเช่น ส านกังานพฒันาเทคโนโลยีอวกาศและภูมิสารสนเทศ 
(GISTDA) และส านกังานนวตักรรมแห่งชาติ (NIA) สังเกตไดจ้ากการท่ีมีงานประกวดแข่งขนั UAV 
Startup เกิดข้ึนมากมาย เพื่อยกระดบัขีดความมัน่คงทางการทหาร, งานส ารวจ, งานเกษตรกรรม, 
งานดา้นกีฬาและส่ือสารมวลชน ฯลฯ 

 

รูปท่ี 1.1 อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกตรึง (ซา้ย) อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุน (ขวา) 
           (ท่ีมา: www.aeroexpo.online) 

 แรกเร่ิมนั้นอากาศยานไร้คนขบัถูกแบ่งประเภทตามลกัษณะการขบัดันได้สองประเภท      
ดงัแสดงในรูปท่ี 1.1 คือ อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกตรึง (Fixed wing UAV) เช่น เคร่ืองบิน และ
อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุน (Rotorcraft UAV) เช่น เฮลิคอปเตอร์ ซ่ึงอากาศยานไร้คนขบัแบบ  
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ปีกตรึงสามารถเคล่ือนท่ีไปขา้งหน้าดว้ยความเร็วสูงและเสียงเบา แต่กลบัมีขอ้เสียคือ ไม่สามารถ
หยุดน่ิงอยู่กบัท่ีได้และต้องการระยะทางส าหรับในการข้ึนบิน โดยข้ึนกบัขนาดและสมรรถนะ     
ของอากาศยาน ในขณะท่ีอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนสามารถบินข้ึนลงในแนวด่ิง (Vertical 
takeoff and landing, VTOL) และสามารถลอยหยุดน่ิงอยู่กับท่ีได้ แต่ต้องแลกมาด้วยความเร็ว
เดินทาง (Cruise speed) และเวลาท าการบินนานสุด (Flight endurance) ท่ีต  ่า สหรัฐอเมริกาเป็น
ประเทศแรกท่ีผสมผสานข้อดีของอากาศยานทั้ งสองแบบได้ส าเร็จ เกิดเป็นอากาศยานไร้             
คนขบัแบบใหม่ท่ีสามารถปรับเอียงมุมใบพดัได ้(Tiltrotor UAV, TRUAV) ดงัแสดงในรูปท่ี 1.2 

 

รูปท่ี 1.2 TRUAV รุ่น Bell Eagle eye model 918 (ท่ีมา: www.militaryfactory.com) 

 

รูปท่ี 1.3 สามช่วงการบินของ Tiltrotor UAV คือ เฮลิคอปเตอร์, ช่วงเปล่ียนผา่น และเคร่ืองบิน  
      (Liu Zhong และคณะ, 2016) 
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                 ซ่ึงสามารถข้ึนลงในแนวด่ิงและลอยน่ิงอยู่กบัท่ีได้แบบเฮลิคอปเตอร์ และยงัสามารถ
เปล่ียนผ่านจากการบินแบบเฮลิคอปเตอร์ไปเป็นการบินแบบอากาศยานปีกตรึง (Transition)         
โดยท าการปรับมุมใบพดัดงัแสดงในรูปท่ี 1.3 ส่งผลให้สามารถบินไปขา้งหน้าเหมือนเคร่ืองบิน    
ปีกตรึง ท าความเร็วไดม้ากกวา่เฮลิคอปเตอร์ท าให ้TRUAV สามารถท าภารกิจท่ีตอ้งการความเร็วสูง
และพื้นท่ีส าหรับการบินข้ึนลงจ ากัดได้ในขณะเดียวกัน แต่จากข้อดีข้างต้นต้องแลกกับ                
ความซบัซ้อนทางกลไก ซ่ึงใชใ้นการปรับมุมใบพดั (Tilt mechanism) และความซบัซ้อนของระบบ
ควบคุม (Control system) โดยเฉพาะในส่วนของช่วงการบินเปล่ียนผา่น 
 จากบทความวรรณกรรมปริทศัน์ (Review article) ของ Liu Zhong และคณะ (2016) พบวา่
งานวิจัยด้านระบบควบคุมของ TRUAV มีมายาวนานกว่า 20 ปี แต่ทว่าความคืบหน้ายงัคงอยู่          
ในขั้นตอนแรก ๆ เท่านั้ น ซ่ึงงานวิจัยท่ีส าเร็จส่วนใหญ่กระท าการทดสอบบนแบบจ าลอง 
(Simulation) การบินทดสอบจริง (Flight test) เกิดข้ึนน้อยมาก นั่นหมายความว่าในทางปฏิบัติ     
ย่อมมีความคลาดเคล่ือน (Error) ระหว่างแบบจ าลองกับการบินจริงเกิดข้ึนแน่นอน ตัวอย่าง           
เช่น ความคลาดเคล่ือนของความเร็วใบพัด (Rotor speed error) เป็นต้น ส าหรับ TRUAV นั้ น       
ความท้าทายมากสุดในงานวิจัยด้านน้ีคือ การบินในช่วงการบินเปล่ียนผ่าน เน่ืองจากพลวตั 
(Dynamic) ของตัวอากาศยานเปล่ียนแปลงตลอดเวลาในช่วงเปล่ียนผ่าน สมการท่ีอธิบาย               
การเคล่ือนท่ีจะเป็นแบบไม่เชิงเส้น (Nonlinear) มีความซับซ้อนค่อนขา้งมาก หากระบบควบคุม    
ไม่มีประสิทธิภาพ นั่นคือ ไม่สามารถตอบสนองได้เร็วพอ, เกิดความคลาดเคล่ือนข้ึน หรือ        
สูญเสียเสถียรภาพ (Unstable) อาจส่งผลให้ TRUAV สูญเสียความสูงในระหว่างการเปล่ียนช่วง   
การบิน ซ่ึงเป็นสาเหตุน าไปสู่อุบัติเหตุทางการบินได้ ด้วยเหตุน้ีการพัฒนาระบบควบคุม                
เพื่อมารองรับการบินช่วงเปล่ียนผ่านจึงมีความจ าเป็นอย่างมาก โดยระบบควบคุมท่ีเหมาะสมนั้น
จะต้องท าให้ TRUAV ท าการบินเปล่ียนผ่านจากการบินแบบเฮลิคอปเตอร์เป็นแบบเคร่ืองบิน        
ได้ส าเร็จ โดยไม่สูญเสียความสูง, มีความคงทน (Robustness) เพื่อรองรับการเปล่ียนแปลงทาง  
พลวตั, และมีเสถียรภาพ ซ่ึงจะตอ้งท าการทดสอบผา่นการบินทดสอบจริง 
 อย่างไรก็ตาม การจะได้มาซ่ึงระบบควบคุมนั้น โดยส่วนใหญ่จะพฒันาบนพื้นฐานของ
แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ (Mathematic model based) ดงันั้น การหาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ 
(Modeling) เพื่อจ าลองพฤติกรรมช่วงการบินแบบเปล่ียนผา่นก็จ  าเป็นเช่นเดียวกนั ซ่ึงจะไดม้าดว้ย
วิธีการต่าง ๆ เช่น การระบุเอกลกัษณ์ของระบบ (System identification) และถา้ตอ้งการตวัควบคุม 
(Controller) ท่ีมีประสิทธิภาพจะต้องอาศยัแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ท่ีแม่นย  า ซ่ึงแบบจ าลอง        
ท่ีแม่นย  านั้ นมักจะมาพร้อมความยุ่งยากซับซ้อน การหาจุดก่ึงกลางระหว่างความแม่นย  าและ      
ความเรียบง่ายนั้นก็เป็นเร่ืองทา้ทายอีกอยา่งในงานวจิยัดา้นน้ี 
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1.2 วตัถุประสงค์ของกำรวจิัย 
1.2.1 เพื่อหาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ส าหรับ Tiltrotor UAV  
1.2.2 เพื่อพฒันาระบบควบคุมส าหรับ Tiltrotor UAV ในช่วงการบินแบบเปล่ียนเฟส 

1.3 ขอบเขตของกำรวจิัย 
1.3.1 ใชต้วัควบคุมแบบ PID ส าหรับควบคุมท่าทางการบิน (Attitude) ช่วงการบินแบบ

เฮลิคอปเตอร์และแบบเคร่ืองบิน 

 1.3.2 ใชบ้อร์ดควบคุม Pixhawk และเฟิร์มแวร์ PX4 ในการควบคุม TRUAV  

 1.3.3 ใช ้TRUAV ซ่ึงขบัเคล่ือนดว้ยแบตเตอร่ีไฟฟ้าในการวจิยั 

 1.3.4  ใช้ซอร์ฟแวร์ MATLAB Simulink ในการท าแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ และ

ออกแบบตวัควบคุมการบิน 

1.4 ประโยชน์ทีค่ำดว่ำจะได้รับ 

1.4.1  TRUAV สามารถรักษาสมดุลไดใ้นขณะท าการบินช่วงเปล่ียนผา่นได ้
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บทที ่2 
ปริทัศน์วรรณกรรมและงานวจิยัที่เกีย่วข้อง 

 ในการพฒันาระบบควบคุมส าหรับอากาศยานไร้คนขบัแบบปรับเอียงใบพดัได ้(Tiltrotor 
UAV, TRUAV) ผูว้ิจยัได้ศึกษาค้นควา้งานวิจยั และวรรณกรรมท่ีเก่ียวข้องเพื่อเป็นแนวทางใน     
การวิจัย ตัวอย่างเช่น ผู ้วิจ ัยได้ท าการศึกษาข้อมูลเก่ียวกับ TRUAV การท าแบบจ าลองทาง
คณิตศาสตร์ และตวัควบคุมการบินแต่ละแบบ รวมถึงความรู้เบ้ืองต้นท่ีใช้ในการบินทดสอบ
ผลการวจิยั ดงัต่อไปน้ี  

 2.1  ความหมายของอากาศยานไร้คนขบัแบบปรับเอยีงใบพดัได้  
จากบทความของ Liu Zhong และคณะ กล่าวว่า TRUAV คือ อากาศยานท่ีผสมผสาน

ระหว่างอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกตรึง (Fixed wing UAV, FWUAV) และอากาศยานไร้คนขบั
แบบปีกหมุน (Rotorcraft UAV) นัน่คือ รับเอาขอ้ดีมาจากอากาศยานทั้งสองแบบสามารถบินข้ึนลง
ในแนวด่ิงได้ (Vertical takeoff and landing, VTOL) เหมือนเฮลิคอปเตอร์ แล้วท าการบินใน          
แนวระดบัไปขา้งหนา้ไดแ้บบเคร่ืองบินดว้ยเคร่ืองยนตชุ์ดเดียวกนั ส่งผลใหส้ามารถบินท าความเร็ว
ไดม้ากกวา่เฮลิคอปเตอร์ บินไดน้านกวา่ ไกลกวา่ และในขณะเดียวกนั ยงัสามารถข้ึนลงในแนวด่ิง
ในพื้นท่ีแคบไดเ้หมือนเฮลิคอปเตอร์อีกดว้ย เป็นการรวมขอ้ดีของอากาศยานสองแบบเขา้ดว้ยกนั 
แต่ขอ้เสียคือกลไกและระบบควบคุมมีความซบัซอ้นมากกวา่อากาศยาน 2 แบบขา้งตน้  

2.1.1 ประเภทของ TRUAV    
 TRUAV ยงัแบ่งได ้2 ประเภท คือ Dual-TRUAV และ Multi-TRUAV ดงัแสดงใน

รูปท่ี 2.1 

   

รูปท่ี 2.1 Dual -TRUAV (ซา้ย ท่ีมา: www.militaryfactory.com) และ Multi-TRUAV (ขวา) 
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  Dual-TRUAV คือ TRUAV ท่ี มี  2 เค ร่ืองยนต์ติดตั้ งอยู่ ท่ีปลายปีกจ า เป็นต้อง             
มีโครงสร้างซับซ้อน และมีแผ่น Swash plate ใช้ปรับมุมใบพดัได้เหมือนใบพดัเฮลิคอปเตอร์        
หากมุมเอียง (Tilt angle) ไม่ใหญ่พอและความเร็วไม่มากพอ ปีกของ Dual-TRUAV จะถูกการลา้งลง 
(Downwash) อนัเป็นผลของอากาศจากใบพดักดลงบนปีก แบ่งพื้นท่ีปีกออกเป็น 2 ส่วนดงัรูปท่ี 2.2 
คือ Free stream หรือส่วนท่ีไม่ถูกการลา้งลง และ Slip stream หรือส่วนท่ีถูกผลกระทบของการลา้งลง 
ปรากฏการณ์น้ีเรียกวา่ “การรบกวนทางอากาศพลศาสตร์ (Aerodynamic interference)” ซ่ึงส่งผลให้
แรงยกท่ีปีกมีค่าลดลง และยงัผลให้พลวตัของตวัอากาศยานมีความซบัซอ้น การท าแบบจ าลองทาง
คณิตศาสตร์ก็ท าไดค้่อนขา้งยาก 

 

รูปท่ี 2.2 การรบกวนทางอากาศพลศาสตร์บนปีกของ Dual-TRUAV 

  Multi-TRUAV คือ TRUAV ท่ีมีเคร่ืองยนต์มากกว่า 2 เคร่ืองยนต์ข้ึนไป ดงัรูปท่ี 2.1 
(ขวา) ซ่ึง Multi-TRUAV จะมีโครงสร้างท่ีเรียบง่ายกวา่ Dual-TRUAV เน่ืองจากเคร่ืองยนตไ์ม่ไดอ้ยู่
ท่ีปีกทั้งสองขา้ง ส่งผลใหล้ดการเกิดการรบกวนทางอากาศพลศาสตร์ได ้
 2.1.2  การบินเปลีย่นเฟส (Transition flight mode) 
  การบินเปล่ียนผา่น คือ การปรับเคร่ืองยนตจ์ากการบินแบบเฮลิคอปเตอร์ในแนวด่ิง
ให้เอียงมาอยู่ในแนวระดับเพื่อท าการบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง และสามารถปรับกลับคืน             
เป็นแนวด่ิงได้เช่นเดียวกัน ซ่ึงช่วงการบินเปล่ียนผ่านน้ีจะมีการเปล่ียนแปลงทางพลวตัเกิดข้ึน
ตลอดเวลา ส่งผลให้การท าแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ค่อนข้างยากเน่ืองจากพลวตัของระบบ        
ไม่เป็นเชิงเส้น (Nonlinear) หากระหว่างบินเปล่ียนผ่านหากมุมเอียงใหญ่เกินไปหรือความเร็ว         
ต ่าเกินไป อากาศยานจะสูญเสียความสูง ซ่ึงอาจน าไปสู่การสูญเสียอากาศยานได ้
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2.2  กระบวนการออกแบบระบบควบคุม 
 จาก N. S. Nise, (2020) และ G. C. Goodwin, et al. (2011) กระบวนการออกแบบระบบควบคุม
มีกระบวนการดงัน้ี 
 2.2.1  ศึกษาค้นคว้า 
 1.  ฟิสิกส์ของระบบท่ีตอ้งการควบคุม 
  สมการการเคล่ือนท่ีของระบบ  รวมไปถึงประเภทของแรงและโมเมนต์ท่ี
กระท าต่อระบบ 
  2.  เป้าหมายการควบคุม 
 ศึกษาว่าท าการควบคุมไปเพื่ออะไร อาทิเช่น ต้องการลดความผิดพลาด,           
ลดประมาณการใช้พลงังานของระบบ, ตอ้งการให้ระบบท างานได้อย่างแม่นย  า หรือระบบท างาน    
ไดร้วดเร็วข้ึน ฯลฯ 
  3.  เซนเซอร์ 
  ศึกษาว่าในการควบคุม มีสถานะ (State) ใดต้องท าการว ัดค่าเพื่อใช้ใน           
การควบคุมบา้ง จากนั้นท าการศึกษาวา่เซนเซอร์ชนิดใดท่ีเหมาะสมกบัการวดัค่าสถานะท่ีตอ้งการ 
เช่น ใชไ้จโรสโคปในการวดัการเคล่ือนท่ีเชิงมุม เป็นตน้ 
  4.  ตวักระตุน้ใหท้  างาน (Actuator) 
  ศึกษาตวักระตุน้ท่ีใชใ้นการขบัเคล่ือนระบบจากสถานะปัจจุบนัไปหาสถานะ
ท่ีต้องการ เช่น การควบคุมเคร่ืองบินไร้คนขับขนาดเล็กให้บินไปยงัต าแหน่งพิกัดท่ีต้องการ 
จ าเป็นตอ้งมีมอเตอร์เซอร์โวช่วยในการขยบัแผ่นพื้นบงัคบั (Control surface) เพื่อเปล่ียนท่าทาง
เคร่ืองบิน ดงันั้นจ าเป็นตอ้งมีการศึกษาการท างานของมอเตอร์เซอร์โว เป็นตน้ 
  5.  ระบบส่ือสาร (Communications) 
  ต้องศึกษาระบบส่ือสารซ่ึงมีความจ าเป็นในการส่งข้อมูลควบคุมระหว่าง
ตัวกระตุ้นให้ท างานกับเซนเซอร์ จาก G. C. Goodwin, et al. (2011) ตัวอย่างระบบส่ือสาร เช่น          
อีเธอร์เน็ต (Ethernet) เป็นตน้ 
  6.  คอมพิวเตอร์ค านวณ (Computing) 
  จาก G. C. Goodwin, et al. (2011) คอมพิวเตอร์เป็นส่วนท่ีส าคญัท่ีสุดในระบบ
ท่ีตอ้งการควบคุม โดยเฉพาะระบบควบคุมสมยัใหม่ (Modern control) เน่ืองจากเป็นส่วนกลาง 
เช่ือมระหว่างเซนเซอร์และตวักระตุน้ให้ท างาน ตวัอย่างคอมพิวเตอร์ในระบบควบคุม เช่น PLC 
(Programming logic controller), DCS (Distributed control systems) หรือ  PC (Personal computer)  
เป็นตน้ 
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 2.2.2  การหาแบบจ าลองทางคณติศาสตร์ (Math modeling) 
  การออกแบบกฎควบคุมการบินจ าเป็นตอ้งรู้แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของระบบ 
เพื่อใช้ในจุดประสงค์ดา้นการออกแบบ และใช้ในการทดสอบตวัควบคุมการบินท่ีออกแบบเสร็จ
ก่อนจะน าตวัควบคุมไปใช้กบัระบบจริงเช่น เคร่ืองบิน เพื่อลดการสูญเสียทั้งชีวิตและทรัพยสิ์น    
จาก N. S. Nise, (2020) กล่าวถึงตวัอยา่งการหาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ 2 ประเภท 
  1.  แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์บนโดเมนความถ่ี (Frequency domain) ใน          
รูปฟังก์ชันถ่ายโอน (Transfer function) ซ่ึงมีขอ้ดีในเร่ืองการวิเคราะห์พฤติกรรมการตอบสนอง
แบบชัว่ครู่ (Transient response) รวมไปถึงเสถียรภาพของระบบ (Stability) ไดง่้าย แต่มีขอ้เสียคือ
แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ประเภทน้ีครอบคลุมพฤติกรรมเพียงระบบเชิงเส้นท่ีไม่แปรเปล่ียน    
ตามเวลา (Linear Time-Invariant) 
  2.  แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์บนโดเมนเวลา (Time domain) ในรูปของปริภูมิ
สถานะ (State space) สามารถครอบคลุมระบบท่ีมีความไม่เป็นเชิงเส้น (Nonlinear) ได้ดี เช่น       
การอ่ิมตวัของตวักระตุน้ใหท้  างาน (Actuator saturation) หรือบริเวณไร้การตอบสนอง (Dead zone)  
 2.2.3  การออกแบบกฎควบคุมการบิน 
  จาก N. S. Nise, (2020) การออกแบบกฎควบคุมการบิน ท า ข้ึนบนเง่ือนไข                     
ความตอ้งการในการควบคุม (Requirement) เช่น พฤติกรรมการตอบสนอง (ช้าเร็วและความแม่นย  า) 
หรือประสิทธิภาพการท างาน 
 2.2.4  การทดสอบระบบควบคุมการบิน 
  จาก N. S. Nise, (2020) การทดสอบระบบควบคุมท่ีออกแบบเสร็จแลว้นั้นสามารถ
ใชส้ัญญาณทดสอบมาตรฐานรูปแบบต่าง ๆ เช่น 
 1.  สัญญาณทดสอบแบบขั้นบนัได (Step input signal) 

 

รูปท่ี 2.3 สัญญาณทดสอบแบบขั้นบนัได 
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 2.  สัญญาณทดสอบแบบอิมพลัส์ (Impulse input signal) 

 

รูปท่ี 2.4 สัญญาณทดสอบแบบอิมพลัส์ 

 3. สัญญาณทดสอบแบบลาดเอียง (Ramp input signal) 

 

รูปท่ี 2.5 สัญญาณทดสอบแบบลาดเอียง 

 4.  สัญญาณทดสอบแบบพาราโบลา (Parabola input signal) 

 

รูปท่ี 2.6 สัญญาณทดสอบแบบพาราโบลา 
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 5. สัญญาณทดสอบแบบซ ้ าคาบมูลฐาน (Sinusoidal input signal) 

 

รูปท่ี 2.7 สัญญาณทดสอบแบบซ ้ าคาบมูลฐาน 

2.3  การหาแบบจ าลองทางคณติศาสตร์ 
 เน่ืองจากพลวตัของ TRUAV เป็นแบบไม่เชิงเส้นในช่วงการบินแบบเปล่ียนผ่าน ดงันั้น     
จึงจ าเป็นตอ้งพึ่งพาตวัควบคุมการบินจากศาสตร์ตวัควบคุมการบินแบบไม่เชิงเส้น (Nonlinear flight 
controller) เพื่อช่วยให้ได้สมรรถนะทางการบินท่ีดีเยี่ยม นั่นคือระบบตอบสนองได้รวดเร็ว และ       
มีความคลาดเคล่ือนเกิดข้ึนน้อยหรือไม่มีเลย ซ่ึงตัวควบคุมการบินแบบไม่เชิงเส้นนั้นมักถูก
ออกแบบบนพื้นฐานของแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ (Model-based) การหาแบบจ าลองจึงเป็น
ส่ิงจ าเป็นอยา่งยิง่ในงานดา้นระบบควบคุม 
 2.3.1  การระบุเอกลกัษณ์ของระบบ (System identification) 
  Nathan V. Hoffer และคณะ (2014) กล่าววา่วธีิการระบุเอกลกัษณ์เป็นกระบวนการ
หาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของระบบทางพลวตั โดยการเก็บขอ้มูลสัญญาณขาเขา้ (Input) และ
สถานะขาออก (Output state) ของระบบ มีหลากหลายวิธีเช่น Prediction-error method (PEM), 
Least squares และ comprehensive identification from frequency response (CIFER) ซ่ึงถูกคิดค้น
โดย Mark B. Tischler และคณะ (2006) เป็นตน้ 
  CIFER คือ โปรแกรมท่ีช่วยในการท าการระบุเอกลักษณ์ของระบบ แบ่งเป็น          
6 โปรแกรมย่อย  ซ่ึงใช้วิธีการค านวณแบบการตอบสนองเชิงความถ่ี (Frequency response) 
ดงัต่อไปน้ี 
 -  FRESPID (Frequency response identification) น าข้อมูลท่ีเก็บได้จากการบิน
ทดสอบมาค านวณการตอบสนองเชิงความถ่ีแบบ 1 input 1 output (Single input single output, SISO) 
โดยใช้วิ ธีการค านวณ Chirp z-transform (Advance fast fourier transform) ผ่านหน้าต่างความถ่ี  
(Spectral window) หลายช่วง จากนั้นน าผลลพัธ์ไปเก็บในฐานขอ้มูลการตอบสนองเชิงความถ่ี 
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 -  MISOSA (Multi-Input conditioning) จะอ่านผลลัพธ์ SISO จากฐานข้อมูล   
การตอบสนองเชิงความถ่ี แลว้ลบผลของ Input รอง (Secondary input) ออกจากการค านวณ 
 -  COMPOSITE (Window combination) ท าการหาค่าเหมาะสมท่ีสุดของแต่ละ
หนา้ต่างความถ่ี มารวมกนัเป็นการตอบสนองเชิงความถ่ีท่ีมีละเอียดสูง มีความคลาดเคล่ือนแบบสุ่ม 
(Random error) ต ่า 
 -  NAVFIT (Frequency response fitting) ช่วยส าหรับในการหาแบบจ าลองทาง
คณิตศาสตร์ในรูปของฟังชนัก์ถ่ายโอน (Transfer function) ท่ีเหมาะสมกบัการตอบสนองเชิงความถ่ี     
ท่ีไดจ้าก COMPOSITE 
 -  DERIVID (Derivative Identification) ช่วยส าหรับในการหาแบบจ าลองทาง
คณิตศาสตร์ในรูปของแบบจ าลองปริภูมิสถานะ (State space) 
 -  VERIFY (State space verification) ช่วยในการตรวจสอบความถูกต้องของ
แบบจ าลองปริภูมิสถานะบนการตอบสนองเชิงเวลา (Time domain response) เทียบกับข้อมูล        
การบิน 
 TRUAV เปรียบเสมือนอากาศยานท่ีมีลกัษณะเป็นทั้งเฮลิคอปเตอร์และเคร่ืองบิน
ปีกตรึงในล าเดียวกัน ดังนั้ นการท าการศึกษาพื้นฐานการหาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของ
เคร่ืองบินปีกตรึงไร้คนขับและอากาศยานปีกหมุนไร้คนขับจึงมีความจ าเป็นอย่างยิ่งจะช่วย              
ให้การศึกษาการหาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของ TRUAV เข้าใจได้ง่ายยิ่งข้ึน โดยผู ้วิจ ัย              
ไดท้  าการศึกษาคน้ควา้บทความทางวชิาการต่าง ๆ ดงัน้ี 

 

รูปท่ี 2.8 ตวัอยา่งสัญญาณขาเขา้แบบกวาดความถ่ี (บน) ตวัอยา่งสถานะขาออก (ล่าง) 
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 Watcharapol Saengphet และคณะ  (2017), Paul M. Woodrow และคณะ  (2013), 
Parth Kumar และคณะ (2015) ได้ใช้ CIFER ในการระบุเอกลักษณ์เพื่อหาแบบจ าลองทาง
คณิตศาสตร์ของเคร่ืองบินไร้คนขบัแบบปีกตรึง (Fixed wing UAV) เร่ิมจากท าการบินทดสอบเพื่อ
เก็บค่าสัญญาณขาเขา้กบัสถานะขาออกของเคร่ืองบินไร้คนขบั โดยกระตุน้เคร่ืองบินดว้ยสัญญาณ
ขาเขา้แบบการกวาดความถ่ี (Frequency sweep input) ซ่ึงความถ่ีของสัญญาณเปล่ียนจากความถ่ีต ่า
ไปเป็นความถ่ีสูง จากนั้นน าขอ้มูลการบินท่ีได้ไปท าการวิเคราะห์ด้วยโปรแกรม CIFER จะได้
แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ในรูปของฟังกช์นัถ่ายโอนหรือแบบจ าลองปริภูมิสถานะ จากนั้นตอ้งท า
การเปรียบเทียบแบบจ าลองท่ีไดก้บัขอ้มูลการบินจริง โดยท าการจ่ายสัญญาณขาเขา้แบบเดียวกนักบั
การทดสอบบิน เพื่อตรวจสอบความถูกตอ้งของแบบจ าลองท่ีไดจ้าก CIFER ดงัรูปท่ี 2.8 
 นอกจากน้ี CIFER ยงัถูกน ามาใช้ในการระบุเอกลักษณ์เพื่อหาแบบจ าลองทาง
คณิตศาสตร์อากาศยานไร้คนขบัแบบส่ีใบพดั (Quadcopter UAV) โดยมีกระบวนการคลา้ยคลึงกบั
การหาแบบจ าลองของเคร่ืองบินไร้คนขบัปีกตรึงขา้งตน้ ตวัอยา่งเช่น Philipp Niermeyer และคณะ 
(2015), Paul Navarro และคณะ (2017), Wei Wei และคณะ (2017) และตวัผูว้ิจยัเองนั้นได้ท าการ
ทดสอบคลา้ย ๆ กนั โดยเพิ่มเติมในส่วนการหา Gain ท่ีเหมาะสมของตวัควบคุมแบบ PID ให้กบั 
Quadcopter UAV 
 ในส่วนของ TRUAV นั้ นก็มีการทดลองเพื่อหาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์
เช่นเดียวกัน เช่น Chao Chen และคณะ (2016) ใช้วิธีการระบุเอกลักษณ์ (System identification) 
แบบ PEM เพื่อหาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของ TRUAV, LU Ke และคณะ (2016) ใชอ้ากาศยาน 
XV-15 เป็นต้นแบบในการวิเคราะห์ โดยงานวิจัยน้ีพฒันาแบบจ าลองทางพลวตัของ Tiltrotor       
โดยใชส้มการการเคล่ือนท่ีพื้นฐาน, Gerardo Flores และ R. Lozano (2013) ใชส้มการการเคล่ือนท่ี
ในแกน longitudinal และสมการทางอากาศพลศาสตร์ (Aerodynamic) ในการหาแบบจ าลองทาง
คณิตศาสตร์ 
 2.3.2  สมการการเคล่ือนที ่(Equation of motion) 
 1.  ระบบพิกดัแกน (Axes system) 
 2.  ระบบแกนท่ีใช้ในการหาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของ  TRUAV จะใช้
ระบบ Earth axes หรือ Inertia axes จุดศูนยก์ลางอยู่ ณ จุดใดก็ไดท่ี้ผูส้ังเกตหยุดน่ิงไม่เคล่ือนท่ีไป
ตามการเคล่ือนท่ีของเคร่ืองบิน M. E. Dreier, (2007) อีกระบบแกนท่ีใช้ในการหาแบบจ าลองทาง
คณิตศาสตร์น้ีคือ ระบบ Body axes ซ่ึงจุดศูนยก์ลางตรึงอยู ่ณ ต าแหน่งจุดศูนยถ่์วง (Center of gravity) 
  1) ระบบพิกดัแกนพื้นโลก (Earth axis)  
   ระบบพิกดัแกนพื้นโลก ซ่ึงเรียกอีกอย่างว่า “กรอบอา้งอิงเฉ่ือย (Inertial 
frame)” หรือ “กรอบอา้งอิงพื้นโลก (Global frame)” จุดก าเนิด (Origin) ของระบบพิกดัแกนพื้นโลก     
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ซ่ึงผูส้ังเกตเฝ้ามองจะอยู่ ณ ต าแหน่งใดก็ได้ ขอเพียงไม่มีการเคล่ือนท่ีตลอดการพิจารณาระบบ      
นั้น ๆ โดยทิศทาง 3 มิติของระบบน้ีจะช้ีไปทางทิศเหนือ (North, N) ทิศตะวนัออก (East, E) และ     
ช้ีลงล่าง (Down, D) เสมอ ดงัท่ีแสดงในรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 2.9 ระบบพิกดัแกนพื้นโลก (M. E. Dreier, 2007) 

  2) ระบบพิกดัแกนล าตวั (Body axis) 
   ระบบพิกดัแกนล าตวัเป็นระบบพิกดัแกนท่ีมีจุดก าเนิดอยู่ท่ีจุดศูนยถ่์วง 
(Center of gravity, CG) ของอากาศยาน ซ่ึงในระบบน้ีเม่ือเคร่ืองบินเคล่ือนท่ี ผูส้ังเกตซ่ึงอยู่ ณ         
จุดก าเนิดจะเคล่ือนท่ีไปกับเคร่ืองบิน ท าให้ไม่ รู้สึกถึงการหมุนรอบแกนของเคร่ืองบินเลย            
หากเคร่ืองบินเอียง ผูส้ังเกตก็จะเอียงดว้ย (โดยใชส้มมติฐานวา่ไม่ค  านึงถึงสารเคมีต่าง ๆ ในสมอง 
ซ่ึงรับรู้การเอียงของร่างกาย) แกน X ของ ระบบพิกัดแกนล าตัวจะช้ีไปทางจมูก (Nose) ของ
เคร่ืองบิน แกน Y จะช้ีไปทางปีกขวา แกน Z จะช้ีลงดา้นล่าง ตามล าดบัดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 2.10 ระบบพิกดัแกนล าตวั (M. V. Cook, 2012) 
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 3. มุมออยเลอร์ (Euler angle)  
 มุมออยเลอร์เป็นมุมท่ีเกิดจากการหมุนรอบแกน X, Y, Z โดยมุมออยเลอร์     

จะแสดงความเอียงของเคร่ืองบินระหวา่งพิกดัแกนล าตวัเทียบกบัระบบพิกดัแกนพื้นโลก ซ่ึงน่ิงอยู่
กับท่ีมุมอนัเกิดจากการหมุนรอบแกน X เรียกว่า “มุม Roll ( )” มุมอนัเกิดจากการหมุนรอบ      
แกน Y เรียกว่า “มุม Pitch ( )” และมุมอนัเกิดจากการหมุนรอบแกน Z เรียกว่า “มุม Yaw ( )”     
(M. V. Cook, 2012) 
 4. เมทริกซ์การแปลง (Transformation matrix) 
  เมทริกซ์การแปลงใช้ในการแปลงเวกเตอร์บนระบบพิกัดแกนพื้นโลกไป    
เป็นระบบพิกัดแกนล าตัว และในทางตรงกันข้ามจากระบบพิกัดแกนล าตัวกลับเป็นระบบ            
พิกัดแกนพื้นโลก โดยจะแบ่งเป็น 2 ประเภทหลัก ๆ คือ เมทริกซ์การแปลงส าหรับการเล่ือนท่ี 
(Translational transformation matrix) และเมทริกซ์การแปลงส าหรับการหมุนรอบแนวแกน 
(Rotational transformation matrix) (M. V. Cook, 2012) ตารางจะแสดงเวกเตอร์ของความเร็วใน
ระบบระบบพิกดัแกนพื้นโลกและระบบพิกดัแกนล าตวั ทั้งในแนวเล่ือนท่ีและในแนวการหมุน 
  1) เมทริกซ์การแปลงในการเล่ือนท่ี (Translational transformation matrix) 
   เมทริกซ์การแปลงจะเป็นอยู่ในรูปฟังก์ชันของความเร็วทั้ง 3 แกนกับ     
มุมออยเลอร์ (R. C. Nelson, 1998) เมทริกซ์การแปลงจากระบบพิกดัแกนพื้นโลกไปสู่ระบบพิกดั
แกนล าตวั และระบบพิกดัแกนล าตวักลบัไปสู่ระบบพิกดัแกนพื้นโลก เป็นดงัสมการท่ี 2.1 และ
สมการท่ี 2.2 ตามล าดบั 

 
   

         

         

 
 
 
 
 

−

= − +

+ −

 
 
  

C C C C S
S S C C S S S S C C S C
C S C S S C S S S C C C

u
v
w

 (2.1) 

 =
   
   
      

n
T

e BE
d

V u
V (T ) v
V w

 (2.2) 

 โดย S

หมายถึง ค่า sine ของ  ในขณะท่ี C


หมายถึง ค่า cosine ของ 

และ TBE คือ เมทริกซ์การแปลงจากสมการท่ี 2.1 
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 4) เมทริกซ์การแปลงในการหมุนรอบแนวแกน (Rotational transformation matrix) 
  เมทริกซ์การแปลงจะเป็นอยู่ในรูปฟังก์ชันของความเร็วเชิงมุมทั้ง 3 แกนกับ     
มุมออยเลอร์ เมทริกซ์การแปลงจากระบบพิกดัแกนพื้นโลกไปสู่ระบบพิกดัแกนล าตวั และระบบพิกดั
แกนล าตวักลบัไปสู่ระบบพิกดัแกนพื้นโลก เป็นดงัสมการท่ี 2.3 และสมการท่ี 2.4 ตามล าดบั 

 
− 

   

−    

=
    
    
        

p 1 0 sin
q 0 cos sin cos
r 0 sin cos cos

  (2.3) 

 
    

  −  

   

=
     
     
          / /

1 sin tan cos tan p
0 cos sin cos q
0 sin cos cos cos r

 (2.4) 

 5.  สมการแรงและโมเมนต ์(Forces and moments equation) 
  จาก R. C. Nelson (1998), V. Klein and E. A (2006) สมการแรงและโมเมนต์
ตามกฎขอ้ 2 ของนิวตนั เป็นดงัต่อไปน้ี 

 =F
d

(mV)dt  (2.5) 

 = M
d

(I )dt  (2.6) 

  สมการท่ี 2.5 และสมการท่ี 2.6 เป็นสมการท่ีอยู่บนกรอบอา้งอิงเฉ่ือย (Inertial 
frame) หรือระบบพิกดัแกนพื้นโลก ค่าสถานะหลาย ๆ ค่าของเคร่ืองบินนั้นถูกท าการวดับนระบบ  
พิกัดแกนล าตัว นอกจากน้ีค่าโมเมนต์ความเฉ่ือย I มีค่าคงท่ีบนระบบพิกัดแกนล าตัว ในขณะท่ี           
บนระบบพิกดัแกนพื้นโลกค่าโมเมนต์ความเฉ่ือยจะเป็นฟังก์ชันของเวลา แรงและโมเมนต์ใน 3 มิติ
สามารถเขียนในรูปของเมทริกซ์ดงัน้ี (V. Klein and E. A, 2006)   
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 =
 
 
  

x

y
z

F
F F

F
 (2.7) 

 =
 
 
  

u
V v

w
 (2.8) 

 =
 
 
  

x

y
z

M
M M

M
 (2.9) 

 
 
 
 
 
  

=

− −
− −
− −

x xy xz

yx y yz

zx zy z

I I I
I I I
I I I

I  (2.10) 

 =
 

  
  

p
q
r

 (2.11) 

 เน่ืองจากสมมติใหเ้คร่ืองบินเป็นวตัถุแขง็เกร็ง (Rigid body) ท่ีสมมาตรในแนว

ระนาบ XZ จะไดว้า่ 

 Ixy = Iyx = Iyz = Izy = 0 (2.12) 

 จะไดเ้มทริกซ์จากสมการท่ี 2.10 ใหม่ดงัต่อไปน้ี 
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 
 
 
 
  

=

−

−

x xz
y

zx z

I 0 I
0 I 0
I 0 I

I  (2.13) 

 
 
 
 
 
  

−

− +

=
x xz

y

xz z

I I
I

I I

p r
I q

p r
 (2.14) 

 เพื่อแปลงให้สมการการเคล่ือนท่ีจากระบบพิกดัแกนพื้นโลกเป็นระบบพิกดั

แกนล าตวั 

 = +F mV mV  (2.15) 

 = + M I I  (2.16) 

 จะไดส้มการแรงใน 3 มิติใหม่เป็น 

 = + −xF m(u qw rv)  (2.17) 

 = + −ruyF m(v pw)  (2.18) 

 = + −pvzF m(w qu)  (2.19) 

 สมการโมเมนตใ์น 3 มิติใหม่เป็นดงัน้ี 

 = − + − −x x xz z y xzM pI rI qr(I I ) qpI  (2.20) 

 = + − + −2 2
x y x z xzM qI pr(I I ) (p )Ir  (2.21) 
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 = − + − +z z xz y x xzM rI pI pq(I I ) qrI  (2.22) 

  ส าหรับแรงท่ีกระท ากบัอากาศยานนั้นประกอบไปดว้ยแรงทางอากาศพลศาสตร์ 

แรงโน้มถ่วง และแรงจากระบบขบัดนัหรือเคร่ืองยนต์ ส่วนโมเมนต์ประกอบไปดว้ยโมเมนตจ์าก

อากาศพลศาสตร์ และระบบขับดัน แรงโน้มถ่วงจะผ่านแนวของต าแหน่งจุดศูนย์ถ่วง ดังนั้ น

โมเมนตอ์นัเน่ืองจากแรงโนม้ถ่วงของอากาศยานเป็นศูนย ์จะไดส้มการการเคล่ือนท่ีใหม่ดงัน้ี 

 + + = +A T GF F F mV mV  (2.23) 

 =  + AM I I  (2.24) 

 2.3.3  แรงโน้มถ่วง (Gravitational force)  
 แรงโนม้ถ่วงมีสมการทั้ง 3 มิติ ในรูปฟังกช์นัของน ้าหนกัเคร่ืองบินกบัมุมออยเลอร์ดงัน้ี 

 
 

   

   

− −

= = =
    
    
         

x

yG
z

mg gsin gsin
F m g m gsin cos mgsin cos

g g cos cos mg cos cos
 (2.25) 

 2.3.4  แรงขับดัน (Propulsion force) 

 =
 
 
  

T

T
F 0

0
 (2.26) 

 2.3.5  อากาศพลศาสตร์ (Aerodynamic) 
 1.  แรงทางอากาศพลศาสตร์ (Aerodynamic forces) 
 แรงทางอากาศพลศาสตร์คือแรงอนัเน่ืองมาจากอากาศท่ีไหลผ่านกระท ากบั      
ตัวอากาศยานแบ่งเป็น 3 ประเภท คือ แรงยก (Lift force), แรงต้าน (Drag force) และแรงทางข้าง        
(Side force) (J. D. Anderson Jr, 2010) 
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 - แรงยก (Lift Force) 
  แรงยก  คือ แรงท่ีพยุงเคร่ืองบินให้ลอยตัวอยู่ได้ในอากาศ มิทิศทาง           
ตั้งฉากกบัแนวการไหลของอากาศเขา้ปะทะเคร่ืองบิน (Free stream) แรงยกส่วนใหญ่ถูกสร้างข้ึน     
ท่ีปีกและแพนหางระดบั (Horizontal stabilizer) การปรับมุมปะทะของอากาศยาน (Angle of attack) 
ก็น ามาซ่ึงการเกิดแรงยกเช่นเดียวกนั การจะท าให้เคร่ืองบินบินข้ึนไปในอากาศได้นั้น แรงยก           
ท่ีเคร่ืองบินสร้างข้ึนจะตอ้งมีค่ามากกวา่น ้าหนกัรวมของตวัเคร่ืองบินเอง 

 

รูปท่ี 2.11 มุมปะทะของเคร่ืองบิน (Angle of attack) (MISB, 2014)  

 สมการแรงยกเป็นดงัต่อไปน้ี 

 = LL qSC  (2.27) 

 =  2
aV

1
q 2  (2.28) 

  
 = +  + + + + +     q Mef

L L0 L L L L L L
a

ef M
c

C C C C C (C C q) C2V  (2.29) 

 - แรงตา้น (Drag force) 
  จาก แรงต้านจะเป็นแรงท่ีต้านการเคล่ือนท่ีไปข้างหน้าของเคร่ืองบิน     
โดยจะมีทิศทางตรงกนัขา้มกบัแรงขบั (Thrust) แรงตา้นสามารถเกิดไดจ้ากหลายสาเหตุไม่วา่จะเป็น
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รูปร่างของเคร่ืองบินเอง (Parasite drag) แรงตา้นอนัเกิดจากแรงยก (Lift induced drag) หรือในกรณี
เคร่ืองบินท่ีท าการบินด้วยความเร็วสูงอาจจะมีแรงตา้นอนัเกิดจากเคร่ืองบินเคล่ือนท่ีผ่านก าแพง
เสียง (Wave drag) แรงตา้นจะมีทิศทางขนานกบัทิศทางท่ีอากาศเคล่ือนท่ีปะทะเคร่ืองบินเสมอ     
จาก สมการแรงตา้นเป็นดงัต่อไปน้ี 

 = DD qSC  (2.30) 

   
   

−
= + + + + + +


    

2
L L0 Me af r

D D0 D D D D Le a rf M
eAR

(C C )
C C C C C C C  (2.31) 

  - แรงทางขา้ง (Side force) 
  แรงทางข้างคือคือแรงอนัเน่ืองจากอากาศกระท าต่อเคร่ืองบินจากทาง
ดา้นขา้ง โดยส่วนใหญ่แรงทางขา้งเกิดจากการเปล่ียนแปลงของมุมแฉลบ (Sideslip angle) 

 

รูปท่ี 2.12 มุมแฉลบ (Sideslip angle,  ) (R. C. Nelson,1998) 

แรงทางขา้งมีสมการเป็นดงัต่อไปน้ี 

 = YY qSC  (2.32) 
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 


 
 = + + + +    p r

Y Y
a r

Y D Y Y
a

a r ( )
2V

p
b

C C C C C C r  (2.33) 

  2.  โมเมนตท์างอากาศพลศาสตร์ (Aerodynamic moment) 
  โมเมนตอ์นัเกิดจากแรงทางอากาศพลศาสตร์ในทั้ง 3 แกน คือ Roll, Pitch และ 
Yaw แสดงรายละเอียดดงัน้ี 
  - โมเมนตก์าร Roll (Roll moment) 

 = lL qSbC  (2.34) 

 


 
 = + + + +    p ra r

l l l l l l
a

a r ( )
2V

p
b

C C C C C C r  (2.35) 

  - โมเมนตก์าร Pitch (Pitch moment) 

 = mM qScC  (2.36) 

  



 = + + + + + +     Mqef

m m0 m m m m m m
a

ef ( )
2V
c

C C C C C C C q C M  (2.37) 

  - โมเมนตก์าร Yaw (Yaw moment) 

 = nN qSbC  (2.38) 

 


 
 = + + + + +    p ra r

n n0 n n n n n
a

a r ( )
2V
b

C C C C C C p C r  (2.39) 
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2.4  กฎการควบคุม (Control law) 
 2.4.1  ประวตัิศาสตร์การควบคุม 
  จาก N. S. Nise (2020) การควบคุมมีประวติัศาสตร์มาอย่างยาวนานควบคู่มากบั
มนุษยชาติ ยอ้นไปตั้งแต่สมยัก่อนคริสตกาล โดยประวติัยอ่การควบคุมเป็นดงัน้ี  
  1.  การควบคุมระดบัของเหลว (Liquid-level control)  
   - 300 ปีก่อนคริสตกาล: Ktesibios ประดิษฐน์าฬิกาน ้า 
  2.  การควบคุมความดนัไอน ้าและอุณหภูมิ  
   - ค.ศ.1681: Denis Papin ประดิษฐว์าลว์นิรภยั 
  - คริสตศ์ตวรรษท่ี 17: Cornelis Drebbel ประดิษฐ์อุปกรณ์ควบคุมอุณหภูมิ

ส าหรับการฟักไข่ 
  3. การควบคุมความเร็ว  
   - ค.ศ.1745: Edmund Lee น าการควบคุมความเร็วมาประยกุตใ์ชก้บักงัหนัลม 
   - คริสต์ศตวรรษท่ี 18: James Watt ประดิษฐ์ลูกบอลตุ้มเหวี่ยงจังหวะ 

(Flyball Speed Governor) เพื่อควบคุมความเร็วของเคร่ืองจกัรไอน ้า 
  4. เสถียรภาพและการบงัคบัเล้ียว (Stability and steering) 
   - ค.ศ.1868: James Clerk Maxwell ตีพิมพ์เ ก่ียวกับกฎเกณฑ์เสถียรภาพ 

(Stability Criterion) ส าหรับระบบอนัดบั 3 (Third order system) 
   - ค.ศ.1877: Edward John Routh ตีพิมพ์บทความทางวิชาการในหัวข้อ       

“A treatise on the stability of a given state of motion” ซ่ึงเน้ือหาข้างใน
คือส่ิงท่ีปัจจุบนัรู้จกักนัในช่ือ Routh-Hurwitz criterion for stability 

   - ค.ศ.1892: Alexandr Michailovich Lyapunov ต่อยอดงานของ Routh ให้
ครอบคลุมระบบไม่เชิงเส้นในวิทยานิพนธ์ปริญญาเอกของเขาในหัวขอ้ 
“The general problem of stability of motion” 

  5. การพฒันาระบบควบคุมในช่วงศตวรรษท่ี 19 
   - คริสตท์ศวรรษท่ี 1900: การพฒันาระบบขบัเล้ียวอตัโนมติัของเรือประสบ

ความส าเร็จ ซ่ึงระบบควบคุมท่ีท ามาใช้สืบเน่ืองมาจากทฤษฎีของ 
Nicholas Minorsky ซ่ึงปัจจุบันรู้จักกันในช่ือตัวควบคุมแบบสัดส่วน
ปริพนัธ์-อนุพนัธ์ (Proportional-Integral-Derivative, PID)  

   - ปลายคริสตท์ศวรรษท่ี 1920-ตน้คริสตท์ศวรรษท่ี 1930: H. W. Bode และ 
H. Nyquist พัฒนากระบวนการวิเคราะห์และเชิงความถ่ีแบบซ ้ าคาบ 
(Sinusoidal frequency analysis and design) 
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   - ค.ศ.1948: Walter R. Evans พัฒนาการพล็อตรากของสมการระบบ
ป้อนกลบั (Feedback system) ซ่ึงรู้จกักนัในช่ือปัจจุบนัวา่ Root Locus 

   - คริสตท์ศวรรษท่ี 1950: กฎการควบคุมแบบปรับตวัได ้(Adaptive control) 
ถูกพฒันาข้ึนเพื่อปรับปรุงสมรรถนะของตัวควบคุมแบบค่าเกนคงท่ี     
โดยถูกน าไปใช้ในโครงการเคร่ืองบินความเร็วสูง X-15 (S. G. Anavatti, 
2015; Z. T. Dydek, 2010) 

   - ค.ศ.1960-1980: ระบบควบคุมแบบเหมาะสมท่ีสุด (Optimal control)   
และระบบควบคุมแบบปรับตัวได้ถูกวิจัยและพฒันาอย่างกวา้งขวาง                
(K. Ogata and Y. Yang, 2002)  

   - ค.ศ.1980-1990: การค้นควา้วิจัยด้านระบบควบคุมมุ่งเน้นไปท่ีระบบ
ควบคุมแบบคงทน (Robust control) (K. Ogata and Y. Yang, 2002) 

 2.4.2  ประเภทของกฎการควบคุม 
  กฎการควบคุมท่ีใชก้นัแพร่หลายในปัจจุบนัแบ่งเป็นประเภทหลกั ๆ ดงัน้ี 

 

รูปท่ี 2.13 ภาพรวมของระบบควบคุมในปัจจุบนั (Brian Douglas, 2018) 

 1.  การควบคุมแบบเชิงเส้น (Linear control) 
 การควบคุมแบบเชิงเส้นหรือเรียกอีกแบบว่า  “การควบคุมแบบดั้ งเดิม 
(Classical control)” เ ป็นการควบคุมท่ีจัดการกับระบบเชิง เ ส้น ท่ีไม่แปรเปล่ียนตามเวลา            
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(Linear time-invariant) และเป็นระบบควบคุมแบบป้อนกลับท่ีมีจ านวน 1 สัญญาณขาเข้า และ         
1 สัญญาณขาออก (Single input single output, SISO) การออกแบบระบบควบคุมมกัใชแ้บบจ าลอง
ทางคณิตศาสตร์ในรูปของฟังกช์นัถ่ายโอนในการออกแบบ ตวัอยา่งการควบคุมแบบเชิงเส้น ไดแ้ก่ 
  - ตัวควบคุมแบบสัดส่วน-ปริพันธ์ -อนุพันธ์  (Proportional-Integral-
Derivative, PID) เป็นตวัควบคุมแบบวงปิด (Close loop control) ท่ีได้รับความนิยมและใช้งานใน
เชิงวศิวกรรมอยา่งแพร่หลายท่ีสุด อนัเน่ืองมาจาก PID เป็นตวัควบคุมท่ีไม่ตอ้งการความถูกตอ้งของ
แบบจ าลองทางพลวตัมากนกั (Z. Liu et al, 2017) ซ่ึง PID จะเป็นตวัควบคุมท่ีไดผ้ลดีท่ีสุดในกรณี  
ท่ีไม่รู้แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของระบบทางพลวตั (K. Ogata and Y. Yang, 2002) PID จะ
พยายามปรับลดขอ้ผิดพลาด (Error) ระหวา่งการตอบสนองขาออก (Output) กบัค่าอา้งอิงท่ีตอ้งการ
ใหร้ะบบตอบสนอง (Reference setpoint) 

 

รูปท่ี 2.14 โครงสร้างของ PID Controller 

  - ตวัควบคุมชดเชยแบบมุมตามและมุมน า (Lead-Lag compensator) จาก  
K. Ogata and Y. Yang (2002) ตัวควบคุมชดเชยแบบมุมตามและมุมน าเป็นตัวควบคุมท่ีอาศัย         
การปรับพฤติกรรมการตอบสนองโดยการวาง Pole กบั Zero เพิ่มให้กบัระบบ โดยการวาง Pole 
ให้กบัระบบจะลดความเร็วของการตอบสนองรวมไปถึงเสถียรภาพของระบบ ในขณะท่ีการวาง 
Zero จะเพิ่มความเร็วในการตอบสนอง และเพิ่มเสถียรภาพในขณะเดียวกนั 
   ในตัวควบคุมชดเชยแบบมุมตามและมุมน านั้ นเป็นการรวมผลของ          
ตวัชดเชย (Compensator) 2 ตวัคือตวัชดเชยแบบมุมน า (Lead compensator) และตวัชดเชยแบบ      
มุมตาม (Lag compensator) โดยตวัชดเชยแบบมุมน าจะเพิ่มความเร็วการตอบสนองรวมไปถึง
เสถียรภาพ ในขณะท่ีตวัชดเชยแบบมุมตามจะเพิ่มความแม่นย  าในช่วงเขา้สู่สมดุล แต่ลดความเร็ว   
ในการตอบสนองลง (K. Ogata and Y. Yang, 2002) 
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 3. การควบคุมแบบจดัสรรค่าเกน (Gain scheduling) คือ วิธีการแบ่งช่วงการบิน 
(Flight envelope) ออกเป็นช่วงเล็ก ๆ หลาย ๆ ช่วง ซ่ึงพลวตัของช่วงเล็ก ๆ น้ีจะเป็นแบบเชิงเส้น   
ท าใหส้ามารถประยกุตใ์ชต้วัควบคุมการบินแบบเชิงเส้นได ้(R. G. Hernandez-Garcia, 2015) 
 4. Pole placement หรือเรียกวา่ “Eigenvalue assignment” เป็นตวัควบคุมสมยัใหม่ 
(Modern control) ท่ีกระท าบนแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์แบบปริภูมิสถานะ วิธีน้ีจะท าการวางค่า
ลกัษณะเฉพาะ (Eigenvalue) เพิ่มเขา้ไปในระบบควบคุมแบบป้อนกลบั (Feedback control) โดยค่า 
Eigenvalue จะข้ึนอยูก่บัการตอบสนองของระบบท่ีตอ้งการ (Z. Liu et al, 2017) 

 

รูปท่ี 2.15 โครงสร้างของ Pole placement (V. Nath and R. Mitra, 2014) 

 2.  การควบคุมแบบไม่เป็นเชิงเส้น (Nonlinear control) 
  การควบคุมแบบไม่เป็นเชิงเส้นจะสามารถควบคุมในช่วงการตอบสนองท่ี
กวา้งกวา่แบบเชิงเส้น โดยระบบท่ีเขา้ไปควบคุมสามารถเป็นไดท้ั้งระบบไม่เชิงเส้นและแปรเปล่ียน
ตามเวลาได ้(Time-Variant System) ตวัอยา่งเช่น 
  ตัวควบคุมแบบผกผันทางพลวัตท่ีไม่ เ ป็นเชิงเส้น (Nonlinear dynamic 
inversion, NDI) จาก J. F. Horn (2019) NDI คือ การควบคุมท่ีเกิดจากการก าจดัความไม่เป็นเชิงเส้น
ในแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ด้วยส่วนผกผนัเชิงพลวตั (Dynamic inversion) ของตวัระบบเอง     
ซ่ึงการจะออกแบบตัวควบคุมแบบ NDI นั้นจะต้องทราบค่าสถานะ (State) ต่าง ๆ ของระบบ        
หากไม่มีข้อมูลของสถานะเหล่าน้ีจะไม่สามารถออกแบบตวัควบคุมน้ีได้ ตวัอย่างสถานะเช่น         
ตัวแปรควบคุมต่าง ๆ ในแกน Roll, Pitch และ Yaw โดยค่าสถานะทางพลวตัเหล่าน้ีต้องอยู่              
ในรูปแบบปริภูมิ-สถานะดงัน้ี 

 += g(x)ux f (x)  (2.40) 
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 =y h(x)  (2.41) 

 

รูปท่ี 2.16 ตวัอยา่งผงัการควบคุมแบบ (NDI J. F. Horn, 2019) 

   จากรูป  G-1(x) คือ ส่วนผกผนัเชิงพลวตัของแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์
ของสถาปัตยกรรมการควบคุมการบิน (NDI J. F. Horn, 2019) 
 3. การควบคุมแบบเหมาะสมท่ีสุด (Optimal control) 
  จากหนงัสือ K. Ogata and Y. Yang (2002) การควบคุมแบบเหมาะสมท่ีสุดคือ
กระบวนการควบคุมท่ีท าการหาค่าตวัแปรควบคุมอนัเหมาะสมท่ีสามารถลดดชันีช้ีวดัประสิทธิภาพ 
(Performance Index) 

 


+=  
0

J (x Qx u Ru)dt  (2.42) 

ตวัอยา่งตวัควบคุมแบบเหมาะสมท่ีสุดเช่น 

  - ตวัควบคุมแบบก าลงัสองเชิงเส้น (Linear quadratic regulator, LQR)  
    จาก K. Ogata and Y. Yang (2002) ตวัควบคุมแบบก าลงัสองเชิงเส้น คือ

วิธีควบคุมแบบสมยัใหม่แบบเชิงเส้นอีกวิธีหน่ึงท่ีมีโครงสร้างการควบคุมเหมือน Pole placement 
ทุกประการ ต่างกนัเพียงวธีิการไดม้าซ่ึงค่า K (gain) เพื่อใชใ้นการควบคุมระบบท า โดยการก าหนด
เมทริกซ์ Q และ R มาค านวณหา Gain จากสมการของ Riccati 

 AP + PA+ [TK – (T)-1BP] [TK – (T)-1 BP] – PBR-1BP + Q = 0 (2.43) 
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 4.  การควบคุมแบบปรับตวัได ้(Adaptive control) 
  จากบทความของ S. G. Anavatti, (2015) ตวัควบคุมแบบปรับตวัได้ท างาน   
โดยการปรับค่าตวัแปรควบคุมตามเง่ือนไขเฉพาะท่ีก าหนด ตวัควบคุมชนิดน้ีจะจดัการระบบท่ีมี   
ตวัแปรเปล่ียนแปลงไปตามเวลาอย่างช้า ๆ ได้ค่อนขา้งดี เช่น ในกรณีอากาศยานท่ีท าการบินใน    
ช่วงความเร็วและช่วงความสูงท่ีค่อนขา้งกวา้ง ในขณะบินไปสักระยะ มวลของอากาศยานจะค่อย ๆ
ลดลงอนัเน่ืองมาจากปริมาณน ้ ามนัท่ีลดลง ซ่ึงตวัควบคุมแบบปรับตวัไดน้ี้จะปรับตวัเองให้เขา้กบั
สภาวะทางพลวตัใหม่ท่ีเกิดข้ึน ซ่ึงในจุดน้ีตวัควบคุมประเภทอ่ืนท่ีค่า Gain คงท่ีจะไม่สามารถท าได ้ 
  นอกจากน้ีตัวควบคุมแบบปรับตัวได้ยงัมีข้อดีคือไม่จ  าเป็นต้องทราบค่า
สถานะต่าง ๆ ของระบบทั้งหมด แต่ในขั้นตอนการออกแบบอาจจ าเป็นต้องรู้รูปแบบคร่าว ๆ        
ของสมการทางคณิตศาสตร์ท่ีเป็นตวัแทนระบบ เช่น หากออกแบบด้วยรูปแบบฟังก์ชนัถ่ายโอน 
จ าเป็นตอ้งรู้จ านวน Zero และ Pole ของระบบ เพื่อน าไปใช้หากฎการปรับตวั เป็นตน้ ตวัอย่าง       
ตวัควบคุมแบบปรับตวัได ้เช่น 
  - ตวัควบคุมปรับตวัไดอ้า้งอิงแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์แบบปรับค่า Gain 
PID model reference adaptive control (MRAC) 
  - ตวัควบคุมแบบปรับตวัไดอ้า้งอิงแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์แบบปรับค่า 
Gain PID นั้นมีผงัการควบคุม (Control diagram) ดงัต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 2.17 ผงัการควบคุมตวัควบคุมแบบปรับตวัไดอ้า้งอิงแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์       
   แบบปรับค่า Gain PID (S. Xiao et al, 2012) 

  จากรูปจะเห็นว่า  MRAC/PID ประกอบไปด้วยตัวควบคุม (Controller), 
แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์อ้างอิง (Reference model), แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของระบบ 
(Plant) และกฎการปรับตัว (Adaptation rule หรือ Adjustment mechanism) โดยมีรายละเอียด
ดงัต่อไปน้ี 
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  ตัวควบคุม (Controller) ท่ีใช้ในกฎการควบคุมแบบ MRAC/PID จะเป็น         
ตวัควบคุมแบบสัดส่วน-ปริพนัธ์-อนุพนัธ์ หรือ PID 
  แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของระบบ (Plant) คือ สมการทางคณิตศาสตร์
แสดงพฤติกรรมของระบบ เช่น สมการการเคล่ือนท่ี, ฟังก์ชันถ่ายโอน (Transfer function) หรือ
แบบจ าลองปริภูมิสถานะ (State-Space)  
  แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์อ้างอิง (Reference model) คือ  สมการทาง
คณิตศาสตร์แสดงการตอบสนองทางพลวตัท่ีผูอ้อกแบบตอ้งการให้ระบบประพฤติตวั (Desired 
dynamic response) อาจจะอยู่ในรูปของสมการการเคล่ือนท่ี, ฟังก์ชนัถ่ายโอน (Transfer function) 
หรือแบบจ าลองปริภูมิสถานะ (State-Space) 
โดย ym คือ ผลการตอบสนองอนัเน่ืองมาจากแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์อา้งอิง 
 yp  คือ ผลการตอบสนองอนัเน่ืองมาจากแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของระบบ 
 e1 คือ ความคลาดเคล่ือนระหว่างผลการตอบสนองอนัเน่ืองมาจากแบบจ าลองทาง
        คณิตศาสตร์อา้งอิง (Reference model) และแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของ
        ระบบ (Plant) 

 กฎการปรับตวั (Adaptation rule หรือ Adjustment mechanism) คือส่วนส าคญั
ท่ีสุดใน MRAC/PID โดยกฎการปรับตวัจะท าหน้าท่ีปรับเปล่ียนค่า PID Gain มากน้อยข้ึนอยู่กบั
ขนาดของ e1 หาก e1 มีขนาดใหญ่ อตัราการเปล่ียนแปลง PID Gain ก็ยิง่มาก ในทางตรงกนัขา้มหาก 
e1 มีขนาดเล็ก อัตราการเปล่ียนแปลง PID Gain ก็จะมีขนาดเล็ก กฎการปรับตัวจะพยายามลด   
ความคลาดเคล่ือนลงเท่าท่ีจะท าได ้(ในทางอุดมคติคือท าให้เป็นศูนย ์แต่ในทางปฏิบติัเป็นไปไม่ได)้ 
เพื่อบงัคบัให้การตอบสนองเขา้ใกลแ้บบจ าลองทางคณิตศาสตร์อา้งอิง หากกฎการปรับตวัท างาน
ถูกตอ้ง ค่า Gain จะลู่เขา้หาค่าคงท่ีค่าหน่ึง ตวัอยา่งกฎการปรับตวั เช่น 

 (1)  ใชก้ฎการปรับตวั (Adaptation rule) แบบ MIT Rule 
   จากบทความวิจยัของ S. Xiao, (2012); X. Zhou, (2016); P. Kungwalrut, 
(2011) และ I. M. Mareels, (1986) MIT Rule เป็นกฎการปรับตวัท่ีพยายามท าให้ Cost function J      
มีค่านอ้ยท่ีสุด โดย 

  = 21
J( ) ( )2 e  (2.44) 

   จาก MIT Rule (S. Xiao, 2012) อัตราการเปล่ียนแปลงของ   จะอยู่ใน
รูปแบบของ Negative gradient ของ J ดงัสมการต่อไปน้ี 
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  (2)  ใชก้ฎการปรับตวั (Adaptation rule) แบบ Lyapunov stability 
   จาก S. Pankaj (2011) กฎการปรับตวัแบบ Lyapunov stability จะท าการ

ปรับค่า Gain การควบคุมของระบบการควบคุมแบบปรับตวัได ้บนเง่ือนไขของค่าความคลาดเคล่ือน
ระหว่างการตอบสนองจริงของระบบกบัการตอบสนองของแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ (Model 
error) หรือ e1ในรูปท่ี 2.17  

 e1 = Y – Ym (2.46) 

   กฎการปรับตวัด้วยวิธี Lyapunov stability จะใช้ทฤษฎี Lyapunov ท าให้
มัน่ใจวา่ระบบมีเสถียรภาพ (Stable) และการันตีการลู่เขา้ของ e1 ซ่ึงก็คือ มีแนวโนม้ลดลงตามเวลา  
ท่ีเปล่ียนไป ซ่ึงเป็นข้อเสียท่ีอาจเกิดข้ึนในวิธีการเคล่ือนลงตามความชัน (Gradient descent) 
อยา่งเช่น MIT Rule (S.-E. Oltean, 2016; S. Anbu and N. Jaya, 2014) 

   จาก S.-E. Oltean, (2016) โดยทฤษฎีของ Lyapunov กล่าวไวว้่าจุดสมดุล 
(Equilibrium point) e1 = 0 ของระบบจะมีเสถียรภาพ ก็ต่อเม่ือฟังก์ชันพลังงานของระบบ (V)           
ซ่ึงเป็นฟังก์ชันในรูปของ e1 และค่า Gain ในการควบคุม  V(e1,k) เป็นฟังก์ชันของ Lyapunov            
ซ่ึงจะตอ้งผา่นเง่ือนไขดงัน้ี 

 -  ฟังกช์นั V เป็นศูนย ์ณ e1 = 0 และค่า Gain การควบคุมเป็นค่าท่ีถูกตอ้ง 
 -  อนุพนัธ์ของฟังกช์นั V มีค่านอ้ยกวา่ศูนย ์dV/Dt < 0 
 หากฟังก์ชนั V ผา่นทั้งสองเง่ือนไขจะสามารถกล่าวไดว้า่ฟังก์ชนั V เป็น

ฟังก์ชันของ Lyapunov ซ่ึงมีเสถียรภาพ ณ จุดสมดุลแบบ Asymptotically stable ซ่ึงปัญหาท่ียาก
ท่ีสุดของกฎการปรับตวัแบบ Lyapunov stability คือ การหาฟังก์ชนั V ท่ีเหมาะสม เพราะตอ้งเป็น
ฟังกช์นัท่ีผา่นทั้งสองเง่ือนไขขา้งตน้ 
   ตวัอย่างกระบวนการได้มาซ่ึงกฎการปรับตวั (Adaptive law derivation) 
ดว้ยวิธีการ Lyapunov stability โดยสาธิตจากระบบควบคุมอตัราการเปล่ียนมุม Roll (Roll rate, p) 
ของอากาศยานขบัเคล่ือนดว้ยใบพดั (Rotorcraft) 
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   เม่ืออ้างอิงจาก R. K. R. Mark B. Tischler (2006) อากาศยานขบัเคล่ือน
ดว้ยใบพดัจะใช้รูปแบบฟังก์ชันถ่ายโอนของการควบคุมอตัราการเปล่ียนมุม Pitch (Pitch rate, q)      
ท่ีมี 1 Zero และ 2 Poles ดงัน้ี   

 
+

+ +

= 2lat
p s A

s Ds E
 (2.47) 

   ตัวควบคุมท่ีน ามาสาธิตจะใช้ตัวควบคุมแบบปรับค่าเกน PI อ้างอิง
แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ (Model reference adaptive PI control) โดยผงัควบคุม PI มีสมการ      
กฎการควบคุมดงัน้ี 

 − + − = i
p sp FB sp FBlat

KK (p p ) (p p )s  (2.48) 

   และใช้แบบจ าลองคณิตศาสตร์อา้งอิงรูปแบบเดียวกบัอตัราการเปล่ียน   
มุม Pitch นัน่คือมีจ านวน 1 Zero และ 2 poles 

 
+

+ +

=
m mFB _ m

2sp
m m

p
p

A s B

s D s E
 (2.49) 

   จากฟังกช์นัถ่ายโอนของอตัราการเปล่ียนมุม Roll 

 + + +=  FB FB FB lat latp Dp Ep A B  (2.50) 

   MRAC เพื่อปรับตวัหาค่า Gain โดยใชต้วัควบคุมแบบ PI จะมีสมการดงัน้ี 

 − + − = i
p sp FB sp FBlat

KK (p p ) (p p )s  (2.51) 

 
−

− + = sp FB
p sp FB ilat

(p p )
K (p p ) K s  (2.52) 
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 − + − =  sp FBp sp p FB i ilat K p K p K p dt K p dt  (2.53) 

  ซ่ึงจะไดอ้นุพนัธ์ (Derivative) ของ lat ดงัน้ี 

 − + − = p sp p FB i isp FBlat K p K p K p K p  (2.54) 

   แทนสมการท่ี 2.54 และสมการท่ี 2.53 ลงในสมการท่ี 2.50 

 
+ + − + − +

− + −

=

 
FB FB FB p sp p FB i i

sp FBp sp i i i

sp FB

FB

p Dp Ep AK p AK p AK p AK p
BK p BK p BK p dt BK p dt  (2.55) 

 
+ + + + + + + +

−

=

 

FB p FB i p p sp i p sp

sp FBi i

FBp (D AK )p (E AK BK )p AK p (AK BK )p

BK p dt BK p dt
 (2.56) 

  จากแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ 

 + + +=FB _ m m FB _ m m FB _ m m sp spp D p E p A p Bp  (2.57) 

  เน่ืองจากผลต่างระหว่างการตอบสนองของแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์
ของ TRUAV กบัแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์อา้งอิงเป็นดงัสมการต่อไปน้ี 

 −= FB FB_ mp pe  (2.58) 

 −=FB_ m FBp p e  (2.59) 

 −= FB FB _ mp pe  (2.60) 

 −=FB _ m FBp p e  (2.61) 
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  จะไดแ้บบจ าลองทางคณิตศาสตร์อา้งอิงเป็นดงัสมการต่อไปน้ี 

 + − + − +=FB _ m m FB m FB m sp spp D (p ) E (p ) A p Bpe e  (2.62) 

 + − + − +=FB _ m m FB m m FB m m sp spp D p D E p E A p Bpe e  (2.63) 

  น าสมการท่ี 2.56 ลบดว้ยสมการท่ี 2.63 จะได ้

 
+ + − + + + + − +

− + + − + −=  

FB p m FB m i p m m

sp FBp m sp i p m sp i i

FBp (D AK D )p D (E AK BK E )p E

(AK A )p (AK BK B )p BK p dt BK p dt

e e
 (2.64) 

  ดงันั้นจะไดแ้บบจ าลองความคลาดเคล่ือน (Error model) 

 
− + − + + + + − −

+ − + + − + −

=

 

p m FB m i p m m

sp FBp m sp i p m sp i i

FB(D AK D )p D (E AK BK E )p E

(AK A )p (AK BK B )p BK p dt BK p dt

e e e
 (2.65) 

   ณ เวลาเขา้ใกล้อนันต์ (t→∞) แบบจ าลองความคลาดเคล่ือนจะมีค่าเขา้
ใกล ้0 ( e →0) ซ่ึงจะเกิดข้ึนไดก้็ต่อเม่ือ 

 BKi = 0 (2.66) 

 Ki = 0 (2.67) 

และ 

 E + AKi + BKp – Em  = 0 (2.68) 

 E + A(0) + BKp – Em  = 0 (2.69) 
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−

= m
p

E EK B  (2.70) 

และ 

 AKp – Am  = 0 (2.71) 

 = m
p

AK A  (2.72) 

และ 

 D + AKp – Dm  = 0 (2.73) 

 
−

= m
p

D DK A  (2.74) 

และ 

 AKi + BKp– Bm  = 0 (2.75) 

 A(0)+ BKp– Bm  = 0 (2.76) 

 = m
p

BK B  (2.77) 

   จากสมการท่ี 2.77 ส่งผลใหไ้ดส้มการดงัน้ี 

 E + AKi + BKp– Em  = 0 (2.78) 

 E + AKi + B(Bm/B) – Em  = 0 (2.79) 
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− −

= m m
i

E E BK A  (2.80) 

และ 

 AKi + BKp– Bm  = 0 (2.81) 

 AKi + B(Bm/B) – Bm  = 0 (2.82) 

 
+ −

= m m
i

B E EK A  (2.83) 

   เพราะฉะนั้น ณ เวลาเขา้ใกลอ้นนัต ์(t→∞) จะไดว้า่ 

 
− −

= = =m m m
p

E DA E DK BA A  (2.84) 

 
+ − − −

= = =m m m m
i 0B E E E E BK A A  (2.85)  

   ฟังก์ชัน Lyapunov ท่ีได้รับเลือก (Candidate lyapunov function) เ ป็น      
ดงัสมการต่อไปน้ี 

  
= + − + + − − +2 2 2 2

p m i m m m1 2

1 1 1 1A E E B2 2A 2A 2V (AK ) (AK ) Ee e  (2.86) 

  ซ่ึง V 0 อยา่งแน่นอนก็ต่อเม่ือ Em, A, 
1
และ 

2
 > 0  

  อนุพนัธ์ของฟังกช์นั Lyapunov (V) เป็นดงัสมการต่อไปน้ี 

  = + + − + + − −
p i

m p m i m m1 2
1 1) E ) A E E B

dV d K d K
( ( (AK ) (AK )dt dt dte e e e (2.87) 
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  จากสมการแบบจ าลองความคลาดเคล่ือน (2.65) จะได้ )(e e ดงัสมการ

ต่อไปน้ี 

 

= − + − − − + − − −

+ − + − − +

−

2
p m FB m i p m FB

m FB p m sp i p m sp

sp FBi

) D D E B E

E A B E

B

( (D AK ) ( AK K )

(AK ) (AK K )

K (p p )dt

e e ep e ep

ep ep ep

e

 (2.88) 

   แทน )(e e  ในสมการท่ี 2.87 จะไดส้มการอนุพนัธ์ของฟังกช์นั Lyapunov 

เป็น 
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2
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E ) A B B
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1 E E B

(D AK ) (E AK K )

( (AK ) (AK K )

d K
BK (p p )dt ( (AK ) dt

d K
(AK ) dt

ep e ep

e e ep ep

e e e
 (2.89) 

   ณ เวลาเขา้ใกลอ้นนัต ์ซ่ึง Kp และ Ki ดงัสมการท่ี 2.84 และสมการท่ี 2.85 
มีค่าเท่ากบั 0 จะเขียนสมการอนุพนัธ์ของฟังกช์นั Lyapunov ใหม่ไดว้า่ 

 

 

= − − − − + − − +

− + − − +

+ − − − + +

− + + − −



2
p m FB m i m m FB

p m sp i p m sp

sp FBi m m m

p i
p m i m m1 2

dV A D E E Bdt
A B B

E E B E )

1 1A E E B

(AK ) (AK )

(AK ) (AK K )

(AK ) (p p )dt (

d K d K
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ep e ep
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e e e  (2.90) 
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(p p )dt (AK K )dt
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 (2.91) 

 เน่ืองจาก Dm > 0 ดงันั้นหากตอ้งการให้ dV/dt < 0  ท าให้สมการท่ี 2.91 
เ ป็นฟังก์ชัน Lyapunov ท่ี มี เสถียรภาพแบบ Asymptotically stable ซ่ึ งหมายความว่า  Kp, Ki                 
จะถูกจ ากดัขอบเขตไม่ใหเ้ขา้ไปสู่ความไม่สมดุล (Unstable) ซ่ึงเสถียรภาพน้ีจะเกิดข้ึนก็ต่อเม่ือ 

 − + + =


p
FB FB FB

1
0

1 dK
p p pdt e e e  (2.92) 

 − + =−
i

FB
2

sp sp(p p )dt 0
1 dK

pdt e  (2.93) 

 ท าใหไ้ดก้ฎการปรับตวัของค่า Gain เป็นดงัต่อไปน้ี 

  = − −p
FB sp sp1

dK
p p pdt e  (2.94) 

 = − −   
i

FB sp sp2 (
dK

p p p )dtdt e  (2.95) 

 5. การควบคุมเชิงท านายแบบจ าลอง (Model predictive control, MPC) 
 พฤติกรรมการตอบสนองท่ีเหมาะสมท่ีสุดของระบบในอนาคต โดยการควบคุม
น้ีถูกใชอ้ยา่งแพร่หลายในหลาย ๆ วงการ เช่น อุตสาหกรรมเคมี, อุตสาหกรรมยานยนต,์ โลหะวทิยา 
รวมไปถึงการบินและอวกาศ โดย MPC ถูกต่อยอดรวมกบัการควบคุมแบบอ่ืนอย่างหลากหลาย   
เช่น MPC แบบไม่เชิงเส้น (Nonlinear MPC) หรือ MPC แบบปรับตวัได ้(Adaptive MPC) เป็นตน้ 
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 6. การควบคุมแบบคงทน (Robust control) 
 การควบคุมแบบคงทนคือกระบวนการควบคุมท่ีท าข้ึนบนสมมติฐานว่า     
ระบบท่ีต้องการควบคุมมีความคลาดเคล่ือนในแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์กับระบบจริงหรือ          
มีความไม่แน่นอน (Uncertainty) เกิดข้ึนในระบบ เช่น ลม หรือการรบกวนอนัเน่ืองจากสัญญาณ
ทางไฟฟ้า (K. Ogata and Y. Yang, 2002) 
 7. การควบคุมแบบอจัฉริยะ (Intelligent control) 
 จาก S. Vassilyev (2017) การควบคุมแบบอจัฉริยะคือกระบวนการควบคุมท่ี
พยายามใหร้ะบบท่ีตอ้งการควบคุมท างานอตัโนมติัดว้ยตวัเอง การควบคุมประเภทน้ีมกัขอ้งเก่ียวกบั
ปัญญาประดิษฐ์ (Artificial intelligent) ตัวอย่างเช่น โครงข่ายประสาทเทียม (Artificial neural 
network), วธีิเชิงพนัธุกรรม (Genetic algorithm) และ Multi agent ฯลฯ 

2.5  ตัวอย่างกฎการควบคุมการบินทีถู่กประยุกต์ใช้ใน TRUAV 
 มีงานวิจยัหลากหลายท่ีน าเอาตวัควบคุมการบินทั้งแบบเชิงเส้น (Linear) และไม่เชิงเส้น 
(Nonlinear) มาประยกุตใ์ชก้บั TRUAV ทั้งในช่วงการบินแบบเฮลิคอปเตอร์ ช่วงการบินเปล่ียนเฟส 
และช่วงการบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง ไดแ้ก่ 
 2.5.1  ตัวควบคุมแบบสัดส่วน-ปริพันธ์-อนุพันธ์ (Proportional-Integral-Derivative, PID) 
  ตวัอยา่งงานวจิยัท่ีประยกุตใ์ช ้PID กบั TRUAV เช่น การน า PID ไปควบคุมท่าทาง
การบินและควบคุมต าแหน่งของ TRUAV ในช่วงการบินแบบเฮลิคอปเตอร์ (C. Papachristos, 2011) 
 2.5.2  Pole placement หรือ Eigenvalue assignment  
  ตวัอย่างงานวิจยัท่ีใช้ Pole placement เช่น งานวิจยัของ Song Yanguo และคณะ 
(2009) ใชว้ิธี Pole placement เพื่อควบคุมความเร็วเชิงมุม และต าแหน่งเชิงมุมของ TRUAV ในช่วง
การบินแบบเฮลิคอปเตอร์ 
 2.5.3  Linear quadratic regulator (LQR)  
  ตัวอย่างงานวิจัยท่ีใช้วิธีน้ี ได้แก่ งานวิจัยของ Christos Papachristos และคณะ 
(2013) ใช ้LQR มาควบคุมท่าทางการบินและต าแหน่งในช่วงการบินแบบเฮลิคอปเตอร์ 
 2.5.4  Gain scheduling  
  จากงานวิจยัของ Rogelio G. Hernandez-Garcia และ H. Rodrıguez-Cortes (2015) 
ในช่วงการบินเปล่ียนผา่นถูกแบ่งออกเป็น 15 ช่วงยอ่ย โดย 1 ช่วงยอ่ยเท่ากบัมุมเอียงของเคร่ืองยนต์
ทุก ๆ 6 องศา ดงันั้นจะไดจุ้ดสมดุล (Equilibrium point) 15 จุด ซ่ึงแต่ละจุดพลวตัเป็นแบบเชิงเส้น 
จากนั้นน าตวัควบคุมแบบเชิงเส้นมาควบคุมในแต่ละจุดสมดุล 
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 2.5.5  Smooth switch control  
  ในช่วงการบินแบบเฮลิคอปเตอร์กับเคร่ืองบินปีกตรึงนั่นจะแยกตัวควบคุม         
การบินออกจากกันเป็นเอกเทศ แต่ในช่วงการบินเปล่ียนผ่านตวัควบคุมทั้งสองชุดจะถูกน ามา       
รวมเขา้ด้วยกนั โดยใช้ฟังก์ชันน ้ าหนักควบคุม (Control weight) เป็นตวับอกว่าขณะน้ีควรเลือก      
ใช้ตัวควบคุมตัวไหนมากกว่ากัน โดยข้ึนอยู่กับมุมเอียงของเคร่ืองยนต์ ดังตัวอย่างข้างล่าง                     
(Z. Liu, 2007) 
 2.5.6  การควบคุมแบบปรับตัวได้ (Adaptive control) ควบคู่กับโครงข่ายประสาทเทียม 
  (Artificial Neural Network, ANN)  
  ANN คือ ตวัควบคุมท่ีจ าลองการท างานมาจากโครงข่ายในสมองของมนุษยมี์ส่วน
ท่ีเล็กสุดเรียกวา่ “Neuron” ท าหนา้ท่ีค านวณสัญญาณขาเขา้ท่ีส่งเขา้มาผา่นการให้น ้ าหนกั (Weight) 
ในแต่ละขา ซ่ึงน ้ าหนกัมีค่าระหว่าง 0-1 โดยเร่ิมจากการสุ่มค่า แลว้น ้ าหนกัจะค่อย ๆ ถูกปรับไป
เร่ือย ๆ ตามการเรียนรู้ของ Neuron โดยใช้วิธีท่ีเรียกว่า Back propagation ค านวณความผิดพลาด  
ของสัญญาณขาออก (Output) แลว้ท าการปรับน ้ าหนกัยอ้นกลบัจากขาออกยอ้นไปขาเขา้ จนกว่า
ความผิดพลาดจะเป็นศูนย ์แต่ขอ้เสียคือตอ้งใช้เวลาให้ ANN เรียนรู้ค่อนขา้งนานกว่าจะท างานได้
อยา่งมีประสิทธิภาพ ซ่ึงการควบคุมแบบปรับตวัไดเ้ขา้มามีบทบาทช่วยเหลือให้น ้ าหนกัของ ANN 
ปรับค่าแบบ Online ได้ ตวัอย่างงานวิจยัเช่น งานวิจยัของ Boo-Min Kim และคณะ (2007) และ
งานวิจยัของ Changjie Yu และคณะ (2005) ใช้ Dynamic model inversion ในการควบคุม TRUAV 
ทั้งสามช่วงการบิน และใช้ตวัควบคุมแบบปรับตวัได้ควบคู่กบัโครงข่ายประสาทเทียมมาชดเชย
ขอ้ผดิพลาดของ Dynamic model inversion ในกรณีท่ีแบบจ าลองไม่แม่นย  าเพียงพอ 

 

รูปท่ี 2.18 โครงข่ายประสาทเทียม (V. Valkov, 2007) 
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2.6  บอร์ดควบคุมการบิน 
 ปัจจุบนัมีบอร์ดควบคุมการบินราคาถูกมากมายวางขายในทอ้งตลาด แต่มีสองค่ายหลกั ๆ   
ท่ีท  างานด้วยซอฟท์แวร์ท่ีเป็นแบบเปิดเผยรหัสค าสั่ง (Open source) บุคคลทัว่ไปสามารถเขา้ถึง   
และพฒันาได้นั่นคือ บอร์ด Pixhawk และ APM2.6 ซ่ึงผูว้ิจยัได้เลือกบอร์ด Pixhawk เป็นบอร์ด
ควบคุมการบิน เน่ืองจากมีความเร็วการประมวลผล หน่วยความจ าแฟลช (Flash memory) และ
หน่วยความจ าหลกั (Random access memory, RAM) มากกว่า APM2.6 นอกจากน้ี Pixhawk ยงัมี
หน่วยความจ าภายนอกหรือ SD card ท าให้สามารถบันทึกข้อมูลการบินได้มากข้ึน ในขณะท่ี 
APM2.6 ไม่มี แต่ Pixhawk มีขอ้เสียคือมีผูใ้ช้งานน้อยกว่าเม่ือเทียบกับบอร์ด APM2.6 ส่งผลให้        
มีเอกสารคู่มือส าหรับศึกษาวธีิการใชง้านท่ีนอ้ยกวา่ 

 

รูปท่ี 2.19 บอร์ด Pixhawk (บนซา้ย), Pixhawk 2.1 (บนขวา), Pixhawk 3 Pro (ล่างซา้ย), และ 
           Pixhawk 4 (ล่างขวา) 

 Pixhawk คือ บอร์ดควบคุมการบินซ่ึงท างานด้วยหน่วยประมวลผลกลาง STM32 Cortex 
M4 ถูกพฒันาข้ึนคร้ังแรกในปี 2009 ท่ี Computer Vision and Geometry Lab ณ สถาบนัเทคโนโลยี
แห่งสหพันธ์สวิสในซูริก (Swiss Federal Institute of Technology in Zurich) โดย Lorenz Meier    
เพื่อใช้ในการควบคุมอากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็ก โดยในตวับอร์ดจะประกอบไปดว้ยเซนเซอร์
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ตรวจวดัขอ้มูลการบิน อนัได้แก่ Gyroscope และ accelerometer ใช้ในการวดัท่าทางการบิน และ
บารอมิเตอร์ในการตรวจวดัความสูงของอากาศยาน นอกจากน้ียงัสามารถท างานร่วมกับ GPS      
เพื่อท าการบินอตัโนมติัออกไปนอกระยะสายตาได ้(Tech Insider, 2010) 

 

รูปท่ี 2.20 ตวัอยา่งอุปกรณ์ท่ีใชร่้วมกบั Pixhawk 

2.7  ซอฟท์แวร์ควบคุมการบินและซอฟท์แวร์จ าลองการบิน 
 2.7.1  PX4 
 PX4 คือ ซอฟท์แวร์ท่ีปฏิบติัการบนบอร์ด Pixhawk ถูกพฒันาโดยนักวิจยัจาก      
ทัว่โลกทั้งจากภาคอุตสาหกรรมและภาคการศึกษาโดยทุกคนสามารถแบ่งปัน Source code ท่ีตนเอง
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พฒันาไดผ้า่นชุมชนออนไลน์ท่ีเช่ือมต่อกนัทัว่โลก PX4 สามารถใชค้วบคุมไดท้ั้งรถ เรือ เคร่ืองบิน 
ไปจนถึงเรือด าน ้า  
 สถาปัตยกรรมของ PX4 แบ่งเป็น 2 ระดับ  คือ Flight stack และ Middleware        
โดย Flight stack จะเป็นส่วนท่ีรับผิดชอบในเร่ืองการน าร่อง (Navigation) และในส่วนของ
อลักอริทึมควบคุมต่าง ๆ ไม่ว่าจะเป็นตวัควบคุมเคร่ืองบินปีกตรึง อากาศยานหลายใบพดัและ  
อากาศยานข้ึนลงแนวด่ิง 

 

รูปท่ี 2.21 ภาพรวมของ Flight stack 

  Estimator คือ ส่วนท่ีรับค่าจากเซนเซอร์ 1 ตวัข้ึนไป แล้วท าการค านวณหาสถานะ  
ต่าง ๆ ของอากาศยาน เช่นการค านวณท่าทางการบินจาก IMU sensor  
  Mixer คือ ส่วนท่ีรับค าสั่ง เช่น การเล้ียวซ้าย มาแปลเป็นค าสั่งว่ามอเตอร์แต่ละตวั
ตอ้งท าอะไรเพื่อให้เกิดการเล้ียวซ้ายข้ึนอย่างสมบูรณ์ รวมถึงคอยระวงัไม่ให้ค่าบางค่าเกินขอบเขต       
ท่ีรับได ้ซ่ึงทั้งน้ีทั้งนั้นข้ึนอยูก่บัชนิดของพาหนะท่ีท าการควบคุมอยู ่
  ในส่วนของ Middleware นั้นคือ ส่วนท่ีดูแลในเร่ืองการติดต่อกับโลกภายนอก           
อากาศยาน เช่น การส่งขอ้มูลการบินติดต่อกบัสถานีภาคพื้น (Ground station) รวมไปถึงดูแลในเร่ือง
การท าการจ าลองการบิน (Simulation) กบัเคร่ืองบินจ าลองในคอมพิวเตอร์อีกดว้ย 
 2.7.2  Qgroundcontrol 
  Qgroundcontrol คือ โปรแกรมส าเร็จรูปท่ีท าหน้าท่ีเป็นสถานีควบคุมภาคพื้นดิน 
(Ground control station) ให้อากาศยานไร้คนขบัท่ีท างานด้วย PX4 ซ่ึงขอ้มูลการบินจะถูกส่งจาก   
ตัวอากาศยานลงมาท่ี Qgroundcontrol ตามเวลาจริง (ซ่ึงข้ึนอยู่กับคุณภาพของตัวส่งสัญญาณ       
อยา่ง Telemetry ดว้ย) นอกจากน้ี Qgroundcontrol ยงัมีความเป็นมิตรกบัผูใ้ชง้านควบคุมการบินใน
การก าหนดแผนการบินอตัโนมติัจากจุดหน่ึงไปยงัอีกจุดหน่ึง โดยยึดตามพิกัดของระบบบอก
ต าแหน่งบนพื้นโลก (GPS) อีกดว้ย  
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รูปท่ี 2.22 Qgroundcontrol  

2.8  การออกแบบใช้คอมพวิเตอร์ช่วย (Computer-aided design) 
 จาก N. S. Nise (2020) ในการออกแบบระบบควบคุมสมยัใหม่ (Modern control system) 
คอมพิวเตอร์ความเร็วสูงและซอฟต์แวร์ช่วยออกแบบเขา้มามีบทบาทมากข้ึน ท าให้ช่วยแกปั้ญหา       
ในขั้นตอนการออกแบบระบบควบคุมซ่ึงเคยใชแ้รงงานคนเยอะ และความแม่นย  าถูกตอ้งค่อนขา้ง
ต ่าในอดีต ตวัอยา่งเช่น 
 2.8.1  MATLAB และ MATLAB Simulink  
  MATLAB เป็นซอฟต์แวร์ของบริษัท MathWorks ช่วยในการออกแบบระบบ
ควบคุมรวมไปถึงการทดสอบจ าลองการค านวณต่าง ๆ ทั้งในโดเมนความถ่ีและโดเมนเวลา รวมถึง
มีส่วนต่อประสานกราฟิกกบัผูใ้ช ้(Graphic User Interface, GUI) ซ่ึงง่ายต่อการวเิคราะห์ประมวลผล
ขอ้มูลต่าง ๆ (N. S. Nise, 2020) 

 



บทที ่3 
วธีิด ำเนินงำนวจิยั 

ในบทน้ีจะน ำเสนอกระบวนกำรพฒันำระบบควบคุมกำรบินของอำกำศยำนไร้คนขับ    
แบบปรับเอียงใบพดัได ้(TRUAV) ในช่วงกำรบินแบบเปล่ียนผ่ำนจำกกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์  
เป็นกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง (Transition flight mode) กำรออกแบบพฒันำตวัควบคุมกำรบิน
ส ำหรับกำรบินช่วงเปล่ียนผ่ำนจะกระท ำบน MATLAB Simulink ซ่ึงจะท ำกำรทดสอบตวัควบคุม
กำรบินด้วยแบบจ ำลอง TRUAV ผ่ำนโปรแกรม MATLAB Simulink อย่ำงไรก็ตำมกำรจะได้มำ     
ซ่ึงตวัควบคุมท่ีตอบสนองได้เร็วและเกิด Steady-state error น้อยนั้น มกัจะถูกพฒันำบนพื้นฐำน   
ของแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ท่ีแม่นย  ำ หลงัจำกไดต้วัควบคุมกำรบินท่ีเหมำะสมแลว้จะน ำไป    
ใช้กับ TRUAV ซ่ึงถูกควบคุมกำรเคล่ือนท่ีผ่ำนบอร์ดไมโครคอนโทรลเลอร์ Pixhawk ท่ีท ำงำน    
ด้วย Firmware PX4 และท ำกำรบินทดสอบโดยเช่ือมต่อกับโปรแกรม Qgroundcontrol ซ่ึงเป็น
โปรแกรมช่วยในกำรติดตำมตรวจสอบระหวำ่งบิน 

เม่ือน ำกระบวนกำรออกแบบระบบควบคุมท่ีเขียนไวใ้นบทท่ี 2.2 มำประยุกต์ใช้ใน          
กำรออกแบบระบบควบคุมของ TRUAV จะมีรำยละเอียดขั้นตอนต่ำง ๆ ดงัน้ี 

 

รูปท่ี 3.1 ภำพรวมของกระบวนกำรออกแบบระบบควบคุมของ TRUAV 

 1. ประกอบตวัล ำ TRUAV 
 2. บินเก็บขอ้มูลกำรบินเพื่อมำท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ (Collect flight data) 
 3. ท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ (Math modeling) 
 4) ตรวจสอบควำมถูกตอ้งของแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์กบัตวัอำกำศยำนจริง (Model 
validation) 
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 5) ออกแบบระบบควบคุม (Control system design) 
 6) กำรทดสอบระบบควบคุมกำรบิน (Test) 

3.1 กำรเตรียมตัวล ำอำกำศยำน TRUAV 

 

รูปท่ี 3.2 ภำพรวมของกระบวนกำรออกแบบระบบควบคุมของ TRUAV  
           ในส่วนของกำรเตรียมล ำอำกำศยำน TRUAV 

 TRUAV ถูกจดัท ำข้ึนเพื่อบินเก็บขอ้มูลกำรบิน (Flight test data) ส ำหรับเป็นแหล่งข้อมูล   
ในกำรจดัท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ และใชใ้นกำรตรวจสอบ (Validation) เทียบควำมเสมือน
ระหว่ำงแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์และ TRUAV ล ำจริง โดยขั้นตอนกำรเตรียมอำกำศยำน 
TRUAV ส ำหรับบินเก็บขอ้มูลมีดงัต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 3.3 ขั้นตอนกำรเตรียมอำกำศยำน TRUAV ส ำหรับบินเก็บขอ้มูล 
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 3.1.1  คุณลกัษณะของ TRUAV 
   TRUAV ซ่ึงใชใ้นงำนวิจยัช้ินน้ีจะเป็น TRUAV แบบ Multi TRUAV นัน่คือ มีชุด
เคร่ืองยนต์มำกกว่ำ 2 เคร่ืองยนต์ (Z. Liu, 2017) โดยเคร่ืองยนต์จะเป็นมอเตอร์ไฟฟ้ำไร้แปรงถ่ำน
จ ำนวน 4 ตวั (Brushless motor) วำงตวัสมมำตรเป็นรูปส่ีเหล่ียมจตุัรัสแบบ Quadrotor โดยมอเตอร์
คู่หน้ำสำมำรถปรับมุมเอียงได ้ในขณะท่ีมอเตอร์คู่หลงัจะไม่สำมำรถปรับมุมเอียงได ้และจะหยุด
กำรท ำงำนไปในโหมดกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง 
 3.1.2  กำรวดัแรงขับดัน (Thrust) ของมอเตอร์ไร้แปลงถ่ำน 
   แรงขบัเป็นหน่ึงในปริมำณท่ีจ ำเป็นส ำหรับกำรท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์   
และยงัยำกต่อกำรค ำนวณอีกดว้ย ก่อนจะน ำมอเตอร์ไร้แปลงถ่ำนไปติดตั้งกบัตวั TRUAV จึงตอ้งมี
กำรทดสอบวดัค่ำแรงขบัและทอร์คเสียก่อน โดยจะท ำดว้ยเคร่ืองวดัของ RCbenchmark Serie 1585 
ซ่ึงมีโหลดเซลลส์ ำหรับวดัแรงดึงของมอเตอร์ท่ีติดตั้งกบัตวัแท่น ดงัแสดงในรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 3.4 แท่นวดัแรงขบั RCbenchmark Serie 1585 

 

รูปท่ี 3.5 กำรวดัแรงขบัของมอเตอร์ดว้ยเคร่ืองวดัแรงขบั 
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   มอเตอร์ไร้แปรงถ่ำนของ TRUAV จะถูกน ำไปติดตั้งกบัแท่นวดัแรงขบั (Thrust 
stand) ดงัแสดงในรูปท่ี 3.5 
   ขั้นตอนกำรวดัแรงขบัและทอร์คดว้ย RCbenchmark Serie 1585 เป็นดงัต่อไปน้ี 
   1) ท ำกำรติดตั้งมอเตอร์และใบพดัเขำ้กบัแท่นวดัแรงขบั 
   2) ยดึแท่นวดัแรงขบัเขำ้กบับริเวณท่ีมัน่คงและขนำนกบัพื้น 
   3) ต่อ Electronic speed control (ESC) เขำ้กบัมอเตอร์ 
   4) เปิดโปรแกรม RCbenchmark GUI จำกนั้นกด Connect เพื่อเช่ือมต่อชุดมอเตอร์
ของ TRUAV เขำ้กบัตวัโปรแกรม 
   5) เลือก Automatic control ซ่ึงเป็นโหมดส ำหรับจ่ำยสัญญำณ PWM ใหก้บัมอเตอร์
โดยอตัโนมติั โดยท ำกำรตั้งค่ำกำรจ่ำยสัญญำณ PWM จำก 1,000 ไมโครวินำทีเป็นเวลำ 3 วินำที 
จำกนั้นเพิ่ม PWM อีก 100 เป็น 1,100 ไมโครวินำทีเป็นเวลำ 3 นำที ท ำซ ้ ำกระบวนกำรน้ีจนกระทัง่
สัญญำณ PWM ท่ีจ่ำยให้มอเตอร์เป็น 2,000 ไมโครวินำที ซ่ึงกระบวนกำรน้ีคือกำรเร่ง Throttle     
จำก 0 – 100 % มอเตอร์จะเร่ิมหมุนดว้ยควำมเร็วรอบต ่ำไปจนควำมเร็วรอบสูง แท่นวดัแรงขบัจะ  
ท ำกำรวดัแรงและทอร์คท่ีมอเตอร์ดึงโหลดเซลล ์

 

รูปท่ี 3.6 โปรแกรม RCbenchmark GUI 

   6) ท ำกำรทดสอบซ ้ ำทั้ งหมด 3 คร้ัง เพื่อหำค่ำเฉล่ียของผลท่ีได้ แล้วจึงค่อย
น ำไปใชใ้นกำรท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ 
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 3.1.3  ขั้นตอนกำรประกอบ TRUAV 
   1) ถอดมอเตอร์ไฟฟ้ำไร้แปรงถ่ำน ซ่ึงเป็นเคร่ืองยนต์ดังเดิมของ Ranger EX 
UAV ออก 
   2) ถอดลอ้หนำ้ของ Ranger EX UAV ออก เพื่อท ำกำรออกแบบใหม่ให้เหมำะสม
กบักำรบินข้ึนลงในแนวด่ิง 
   3) น ำมอเตอร์ไร้แปรงถ่ำน SunnySky X2820 จ  ำนวน 2 ตัว  (ส ำหรับเป็น
เคร่ืองยนตคู์่หนำ้) ประกอบเขำ้กบัมอเตอร์เซอร์โวส ำหรับกำรปรับเอียงใบพดั RDS3115 MG 
   4) น ำมอเตอร์ไร้แปรงถ่ำน SunnySky X2820 จ  ำนวน 2 ตัว  (ส ำหรับเป็น
เคร่ืองยนตคู์่หลงั) ประกอบเขำ้กบัแท่นวำงมอเตอร์ซ่ึงขยบัไม่ได ้
   5) น ำชุดมอเตอร์ในข้อ c) และ d) ประกอบเข้ำกับแท่งคำร์บอนไฟเบอร์            
โดยปลำยดำ้นหน่ึงเป็นชุดมอเตอร์ในขอ้ c) ในขณะท่ีปลำยอีกดำ้นของแท่งเป็นชุดมอเตอร์ในขอ้ d) 
   6) น ำแท่งคำร์บอนไฟเบอร์ทั้งสองแท่งท่ีท ำกำรติดตั้งชุดมอเตอร์เข้ำไปแล้ว      
ไปติดตั้งใตปี้กทั้งสองขำ้ง 
   7) ท ำกำรออกแบบและสร้ำงฐำนลอ้หนำ้ใหม่ 
   8) ออกแบบและสร้ำงตวัยดึจบัเพื่อเสริมควำมแขง็แรงให ้TRUAV 
   9) ท ำกำรติดตั้งอุปกรณ์ต่ำง ๆ ไม่ว่ำจะเป็น GPS, ท่อ Pitot หรือ Telemetry ฯลฯ 
เขำ้กบั TRUAV 
 3.1.4 ซอฟต์แวร์ส ำหรับ TRUAV 
   a) Airframe 
    บอร์ด Pixhawk 3 Pro ใชซ้อฟตแ์วร์ PX4 เป็นระบบปฏิบติักำรโดยท ำกำรเลือก 
Airframe ช่ือ E-flite Convergence ซ่ึงเป็น Airframe ประเภท VTOL Tiltrotor (G. C. Goodwin, 2001) 

 

รูปท่ี 3.7 E-flite Convergence Airframe ในซอฟตแ์วร์ PX4 (G. C. Goodwin, 2001) 
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Airframe มำตรฐำน E-flite Convergence จะเป็น TRUAV แบบเคร่ืองยนต ์3 ชุด ดำ้นหนำ้ 2 ชุด และ
ดำ้นหลงัอีก 1 ชุด ในขณะท่ี TRUAV ส ำหรับงำนวิจยัช้ินน้ีเป็นแบบเคร่ืองยนต์ 4 ชุด โดยดำ้นหน้ำ
จ ำนวน 2 ชุด และดำ้นหลงัจ ำนวน 2 ชุด จึงตอ้งมีกำรปรับเปล่ียน Source code ของ E-flite Convergence 
เพื่อใหเ้หมำะสมกบั TRUAV ส ำหรับกำรทดลองน้ี 
   b) โหมดกำรบินของ PX4 
    โหมด STABILIZED ถูกเลือกเป็นโหมดหลกัในกำรบินทดสอบเก็บข้อมูล  
กำรบิน ซ่ึงในโหมดกำรบินน้ีของ PX4 จะท ำกำรควบคุมในส่วนของมุม Roll กบั Pitch ให้กลบัมำ
อยู่ท่ีค่ำคงท่ีหน่ึง ๆ เช่น 0 องศำหลังจำกนักบินปล่อยมือจำกคันบังคับบนรีโมท โดยโหมดน้ี           
จะไม่สนใจกำรรักษำสถำนะอ่ืน ๆ เช่น ควำมสูง ควำมเร็ว หรือทิศทำงท่ีอำกำศยำนหันหน้ำ       
เคร่ืองไปปล่อยใหส้ถำนะเหล่ำน้ีเป็นกำรควบคุมแบบวงเปิด (Open-loop control)  
   c) โปรแกรมควบคุมภำคพื้น (Ground control station) 
    Qgroundcontrol ถูกเลือกเป็นโปรแกรมควบคุมภำคพื้นในกำรบินทดสอบ 
โดยโปรแกรมน้ีจะสำมำรถบอกค่ำสถำนะของเคร่ืองบินไดแ้บบทนัที (Real time) ในชณะท่ีก ำลงัท ำ
กำรบินอยู ่ไม่วำ่จะเป็นควำมสูง ควำมเร็ว ต ำแหน่ง ฯลฯ 

3.2 กำรบินเกบ็ข้อมูลกำรบิน 

 

รูปท่ี 3.8 ภำพรวมของกระบวนกำรออกแบบระบบควบคุมของ TRUAV 
           ในส่วนของกำรบินเก็บขอ้มูลกำรบิน 
 
 3.2.1  ข้ันตอนกำรบินทดสอบเกบ็ข้อมูลกำรบิน 
 1) ท ำกำรตรวจสอบระบบก่อนข้ึนบิน (Preflight check) เพื่อท ำใหม้ัน่ใจวำ่ระบบ
ทุกอยำ่งท ำงำนอยำ่งถูกตอ้งไร้ขอ้ผดิพลำด 
 2) ตั้งโหมดของ PX4 เป็น STABILIZED 
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 3) บินข้ึนแนวด่ิงในโหมดกำรบินแบบมลัติคอปเตอร์ (เฮลิคอปเตอร์) จนได้  
ควำมสูงท่ีตอ้งกำร 
 4) ท ำกำรเปล่ียนโหมดกำรบินเป็นกำรบินเปล่ียนผ่ำน โดย PX4 มีตวัเลือกให้       
2 ทำงเลือกว่ำจะท ำกำร Transition โดยปรับมุมเอียงตำมควำมเร็ว  หรือจะท ำกำรปรับมุมเอียง        
ตำมกำรนบัเวลำ ซ่ึงในกำรบินทดสอบเก็บขอ้มูลคร้ังน้ีจะใชว้ิธีนบัเวลำหำกมีส่ิงผิดปกติเกิดข้ึน ไม่
วำ่จะเป็นกำร Yaw รอบตวัเอง หรือสูญเสียควำมสูงแบบฉบัพลนัใหท้ ำกำรเปล่ียนโหมดกำรบินกลบั
เป็นมลัติคอปเตอร์ ถ้ำไม่มีส่ิงผิดปกติเกิดข้ึนให้ TRUAV บินจนกระทัง่เขำ้สู่โหมดกำรบินแบบ
เคร่ืองบินปีกตรึง จำก N. V. Hoffer (2014) จะมีบำงตวัแปรในซอฟตแ์วร์ PX4 ท่ีเก่ียวขอ้งกบักำรบิน
เปล่ียนผำ่น 
 5) ท ำกำร Transition จำกโหมดกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึงกลับเป็นมลัติ-   
คอปเตอร์ แลว้ท ำกำรบินลงจอดในแนวด่ิง 
 6) ท ำกำรถอดขอ้มูลกำรบิน (Flight log data) เพื่อน ำไปวิเครำะห์และท ำแบบจ ำลอง
ทำงคณิตศำสตร์ต่อไป 
 3.2.2  ตัวแปรทีต้่องท ำกำรเกบ็ข้อมูลจำกกำรบินทดสอบ 

ตำรำงท่ี 3.1 ตวัแปรของ PX4 ซ่ึงเก่ียวขอ้งกบัช่วงกำรบินเปล่ียนผำ่น (Transition) 
ตัวแปร ค ำอธิบำย 

VT_F_TRANS_DUR ระยะเวลำช่วงตน้ของ Front transition 
VT_F_TR_OL_TM ระยะเวลำทั้งหมดของ Front transition 
VT_TRANS_P2_DUR ระยะเวลำของ Transition phase 2 
VT_TILT_TRANS ต ำแหน่งของมุมเอียงใบพดัหลงัจำกพน้ระยะเวล VT_F_TRANS_DUR  
VT_TILT_FW ต ำแหน่งของมุมเอียงใบพดัในโหมดเคร่ืองบินปีกตรึง 

 

รูปท่ี 3.9 ภำพแสดงลกัษณะของแต่ละตวัแปรท่ีเก่ียวขอ้งกบักำรบินเปล่ียนผำ่นใน PX4 
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 VT_F_TRANS_DUR คือ ระยะเวลำในกำรปรับมุมเอียงของใบพดัจำกแนวด่ิง    
มำคำ้งท่ีมุมหน่ึง ๆ ซ่ึงถูกก ำหนดดว้ยตวัแปร VT_TILT_TRANS 
 VT_F_TR_OL_TM คือ  ระยะเวลำทั้ งหมดนับตั้ งแต่เ ร่ิมปรับมุมเอียงใบพัด         
จำกแนวด่ิงมำค้ำงท่ีมุม VT_TILT_TRANS และ TRUAV ท ำกำรบินด้วยมุมน้ีต่อไปอีกเป็น
ระยะเวลำเท่ำกบั VT_F_TR_OL_TM - VT_F_TRANS_DUR 
 VT_TRANS_P2_DUR คือ ระยะเวลำในกำรปรับมุมเอียงจำกมุม VT_TILT_TRANS 
มำเป็นแนวระดบั ซ่ึงต ำแหน่งมุมน้ีถูกก ำหนดดว้ยตวัแปร VT_TILT_FW โดย VT_TRANS_P2_DUR 
จะเร่ิมนบัหลงัจำก VT_F_TR_OL_TM จบลง 

3.3  กำรหำแบบจ ำลองทำงคณติศำสตร์ (Math modelling) 

 

รูปท่ี 3.10 ภำพรวมของกระบวนกำรออกแบบระบบควบคุมของ TRUAV  
            ในส่วนของกำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ 

 หลังจำกเสร็จส้ินกระบวนกำรออกแบบตวัควบคุมกำรบิน กำรน ำอลักอริทึมนั้นเขียน        
ลงบอร์ดคอมพิวเตอร์ควบคุมกำรบินแลว้น ำไปท ำกำรบินทดสอบเลยนั้นเป็นส่ิงท่ีอนัตรำย มีโอกำส
สูญเสียทั้งตวัอำกำศยำนไร้คนขบัและอำจเกิดอนัตรำยกับผูท้ดสอบได้ด้วย ด้วยเหตุน้ีจึงจ ำเป็น     
ต้องมีกำรทดสอบจ ำลองกำรบิน (Simulation test) เสียก่อน เพื่อทดสอบควำมถูกต้องของ               
กำรออกแบบตวัควบคุมกำรบินจนมัน่ใจแลว้ จึงจะน ำไปสู่กำรบินทดสอบจริงต่อไป  
 ซ่ึงกำรจะบินทดสอบในระบบจ ำลองได้นั้ น ต้องทรำบแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์                
ท่ีค่อนขำ้งแม่นย  ำเทียบกบัตวัอำกำศยำนไร้คนขบัล ำจริงเสียก่อน เพื่อจ ำลองว่ำอำกำศยำนจะมี
พฤติกรรมกำรตอบสนองเช่นไรต่อตัวควบคุมกำรบินท่ีท ำกำรออกแบบ ข้อมูลกำรบินต่ำง ๆ             
ท่ีท  ำกำรเก็บมำในบทท่ี 3.3 จะถูกน ำมำใชเ้ป็นตน้แบบในกระบวนกำรท่ีก ำลงัจะกล่ำวถึง 
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 แบบจ ำลองคณิตศำสตร์ส ำหรับ TRUAV ประกอบไปดว้ย สมกำรกำรเคล่ือนท่ี (Equation 
of motion), อำกำศพลศำสตร์ (Aerodynamic), ระบบขบัดนัหรือเคร่ืองยนต์ (Propulsion system), 
ระบบปรับเอียงใบพดั (Tilting system) และตวัควบคุมกำรบิน (Flight control law) 

 

รูปท่ี 3.11 ขั้นตอนกำรสร้ำงแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของ TRUAV 

 3.3.1  กำรสร้ำงแบบจ ำลองทำงคณติศำสตร์ในส่วนของสมกำรกำรเคล่ือนที ่  
  สมกำรกำรเคล่ือนท่ีใช้ท่ีใช้ส ำหรับ TRUAV เป็นแบบ 6 องศำอิสระ (Degrees of 
freedom, DoFs) ซ่ึงประกอบไปด้วยกำรเล่ือนท่ี (Translational motion) อันเกิดจำกแรงลัพธ์ใน
แนวแกน 3 แกน X, Y, Z  และกำรหมุนรอบแกน 3 แกน X, Y, Z (Rotational motion) โดยกำรหมุน  
รอบแกน X เรียกวำ่ “Roll”, กำรหมุนรอบแกน Y เรียกวำ่ “Pitch” และกำรหมุนรอบแกน Z เรียกวำ่ 
“Yaw TRUAV” ล ำน้ีมีสมกำรกำรเคล่ือนท่ีดงัต่อไปน้ี 
 1. แรงลพัธ์ในแนวแกน X, Y, Z 
 จำก R. K. R. Mark B. (2006) แรงในแต่ละแกนประกอบไปด้วยแรงจำก     
ส่วนต่ำง ๆ ดงัต่อไปน้ี 

 Total Force = FA + FT + FG (3.1) 
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 แรงในแต่ละแกนมีรำยละเอียดดงัต่อไปน้ี 
แกน X: แรงลพัธ์ท่ีพำอำกำศยำนเคล่ือนท่ีไปขำ้งหนำ้หรือขำ้งหลงั  
 FX = แรงจำกมอเตอร์ซำ้ยหนำ้ + แรงจำกมอเตอร์ขวำหนำ้ – แรงโนม้ถ่วง – แรงฉุด 
แกน Y: แรงลพัธ์ท่ีกระท ำดำ้นขำ้งของอำกำศยำน 
 FY = แรงโนม้ถ่วง + แรงจำกดำ้นขำ้ง 
แกน Z: แรงลพัธ์ท่ีกระท ำกบัอำกำศยำนในแนวด่ิง 
 FZ = แรงโนม้ถ่วง + แรงจำกมอเตอร์ซำ้ยหนำ้ – แรงจำกมอเตอร์ขวำหนำ้ –  
        แรงจำกมอเตอร์ซำ้ยหลงั – แรงจำกมอเตอร์ขวำหลงั – แรงยก 
 2.  โมเมนตล์พัธ์ซ่ึงหมุนรอบแนวแกน X, Y, Z 
 จำก R. K. R. Mark B (2016) นอกจำกแรง ท่ีกระท ำ ต่อ  TRUAV ให้ เ กิด          
กำรเล่ือนท่ีใน 3 มิติแล้วนั้ น ย ังมีโมเมนต์ซ่ึงก่อให้เกิดกำรหมุนรอบแกนใน 3 มิติอีกด้วย                  
โดยโมเมนตล์พัธ์นั้นประกอบไปดว้ยโมเมนตจ์ำก 3 ส่วนดงัน้ี 

 Total Moment = MA + MT + MR (3.2) 

 MR = MR1 + MR2 – MR3 – MR4 (3.3) 

 

รูปท่ี 3.12 แผนภำพแสดงมุมบนของมอเตอร์ทั้งส่ี 

  จำก W. Saengphet (2017) ทอร์คมีควำมสัมพนัธ์กับควำมเร็วกำรหมุนของ
มอเตอร์ดงัต่อไปน้ี 
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 =Rn q
2
nM k  (3.4) 

 ในทำงปฏิบติันั้น kq มกัจะเป็นตวัแปรท่ีไม่รู้ค่ำ กำรค ำนวณหำ n ให้แม่นย  ำ
นั้นก็ท ำได้ค่อนข้ำงยำก ดังนั้นค่ำ MR ท่ีน ำมำใช้ในกำรท ำแบบจ ำลองทำงพลวตัของ TRUAV          
จึงเป็นค่ำท่ีไดจ้ำกเคร่ืองมือวดัทอร์คของมอเตอร์ สำมำรถวดัทอร์คในหน่วย N.m ได ้ซ่ึงรำยละเอียด
จะถูกกล่ำวถึงในส่วนของเร่ืองระบบขบัดนั 
 ในแต่ละแกนจะมีรำยละเอียดของโมเมนตด์งัต่อไปน้ี 
แกน X: Roll moment 

 MX = โมเมนตจ์ำกมอเตอร์ซำ้ยหนำ้ – โมเมนตจ์ำกมอเตอร์ขวำหนำ้ –  
           โมเมนตจ์ำกมอเตอร์ซำ้ยหลงั – โมเมนตจ์ำกมอเตอร์ขวำหลงั –  
                        โมเมนต ์Roll จำกแรงทำงอำกำศพลศำสตร์ + ทอร์ค (3.5) 

แกน Y: Pitch moment 
 MY = โมเมนตจ์ำกมอเตอร์ซำ้ยหนำ้ – โมเมนตจ์ำกมอเตอร์ขวำหนำ้ –  
           โมเมนตจ์ำกมอเตอร์ซำ้ยหลงั – โมเมนตจ์ำกมอเตอร์ขวำหลงั –  
                        โมเมนต ์Pitch จำกแรงทำงอำกำศพลศำสตร์ + ทอร์ค (3.6) 

แกน Z: Yaw moment 
 MZ = โมเมนตจ์ำกมอเตอร์ซำ้ยหนำ้ – โมเมนตจ์ำกมอเตอร์ขวำหนำ้ +  
          ทอร์คของมอเตอร์ขวำหนำ้ + ทอร์คของมอเตอร์ซำ้ยหลงั – 
          ทอร์คของมอเตอร์ซำ้ยหนำ้ – ทอร์คของมอเตอร์ซำ้ยหลงั + 
                       โมเมนต ์Yaw จำกแรงทำงอำกำศพลศำสตร์ (3.7) 

 3.3.2  กำรสร้ำงแบบจ ำลองทำงคณติศำสตร์ในส่วนของอำกำศพลศำสตร์ (Aerodynamic) 
  ในส่วนของอำกำศพลศำสตร์จะมีผลอย่ำงมำกในโหมดกำรบินแบบเคร่ืองบิน     
ปีกตรึง เน่ืองจำกแรงและโมเมนต์ทำงอำกำศพลศำสตร์จะกลำยเป็นก ำลงัหลกัในกำรเคล่ือนท่ี       
ของ TRUAV แทนมอเตอร์ไร้แปรงถ่ำนทั้ง 4 ตวั จำก P. Woodrow (2013) และ P. Kumar (2015) 
พบวำ่ แรงและโมเมนตท์ำงอำกำศพลศำสตร์เป็นดงัสมกำรต่อไปน้ี 
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 1.  องคป์ระกอบของสมกำรทำงอำกำศพลศำสตร์ 
 แรงทำงอำกำศพลศำสตร์ 

 = = 2
D DV

1
Drag F SC2  (3.8) 

 = = 2
side YV

1
Side force F SC2  (3.9) 

 = = 2
L LV

1
Life F SC2  (3.10) 

 โมเมนตท์ำงอำกำศพลศำสตร์ 

 = 2
lV

1
L SbC2  (3.11) 

 = 2
mV

1
M ScC2  (3.12) 

 = 2
nV

1
N SbC2  (3.13) 

 โดยสัมประสิทธ์ิทำงอำกำศพลศำสตร์ CD, CY, CL, Cl, Cm และ  Cn เ ป็น              
ดงัสมกำรดงัต่อไปน้ี 

 = +


2
L

D D0

C
C C ARe  (3.14) 

  
  = + +  a r

Y Y Y Ya rC C C C  (3.15) 
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 
 = = + e

L L0 L Y eC C C C  (3.16) 

  
  = + +  a r

l l l la rC C C C  (3.17) 

 
 = = + e

m m0 m m eC C C C  (3.18) 

  
  = + +  a r

n n n na rC C C C  (3.19) 

  2.  วธีิกำรหำค่ำสัมประสิทธ์ิทำงอำกำศพลศำสตร์บนซอฟตแ์วร์ XFLR5  
  ขั้นตอนในกำรหำค่ำสัมประสิทธ์ิทำงอำกำศพลศำสตร์เป็นดงัต่อไปน้ี 
 a) เตรียม XFLR5 ใหพ้ร้อมส ำหรับกำรหำสัมประสิทธ์ิทำงอำกำศพลศำสตร์ 
  (1) ก ำหนดแพนอำกำศ (Airfoil) ส ำหรับใช้ในกำรจ ำลอง (Simulation) 
อนัไดแ้ก่ NACA2408 ส ำหรับปีก, NACA0006 ส ำหรับแพนหำงระดบั (Horizontal stabilizer) และ 
NACA0009 ส ำหรับแพนหำงระดบั (Vertical stabilizer) โดยใชเ้มนู Direct Foil Design 

 

รูปท่ี 3.13 เมนู Direct Foil Design ในซอฟตแ์วร์ XFLR5 

  (2) หำกรำฟควำมสัมพนัธ์ทำงอำกำศพลศำสตร์ต่ำง ๆ เช่น CL-CD, CL-α 
เป็นตน้ ณ เลขเรยโ์นลด์ (Reynold’s number) ต่ำง ๆ กนัของแพนอำกำศทั้งสำมในขอ้ (1) ผำ่นเมนู 
XFoil Direct Analysis เพื่อเป็นขอ้มูลในกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ 
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  (3) ก ำหนดต ำแหน่งปีก, แพนหำงระดบั, แพนหำงด่ิง และอุปกรณ์ต่ำง ๆ 
ของ TRUAV ในลกัษณะของกอ้นมวลตำมรำยละเอียดในหวัขอ้ท่ี 3.1.1 โดยใชเ้มนู Wing and Plane 
Design 

 

รูปท่ี 3.14 ทิศทำงและเคร่ืองหมำยของภำคพื้นบงัคบัทั้งสำม (R. K. R. Mark B, 2006) 

 b) กำรหำสัมประสิทธ์ิแรงตำ้น (Drag coefficient) 
  (1) ตั้งค่ำให้มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์
ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 2 (Fixed Lift) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ี
ควำมเร็ว (Airspeed) 15 m/s ช่วงมุมปะทะ (Angle of attack) ระหวำ่ง -2 ถึง 9.8 องศำ 
  (2) น ำกรำฟควำมสัมพนัธ์ระหว่ำง CL-CD จำก XFLR5 ไปค ำนวณหำ
สัมประสิทธ์ิแรงตำ้น 
 c) กำรหำสัมประสิทธ์ิแรงจำกดำ้นขำ้ง (Side force coefficient) 
  (1) ตั้งค่ำให้มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์
ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 5 (Beta range) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ี
ควำมเร็ว (Airspeed) 15 m/s ช่วงมุมแฉลบ (Sideslip Angle) ระหวำ่ง -14 ถึง 14 องศำ 
  (2) ตั้ งค่ำให้มุมของ Aileron เป็น -5 องศำ และมุมของ Elevator กับ 
Rudder เป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 5 
(Beta range) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ีควำมเร็ว (Air speed) 15 m/s ช่วงมุมแฉลบ (Sideslip angle) 
ระหวำ่ง -14 ถึง 14 องศำ 
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  (3) ตั้ งค่ำให้มุมของ Rudder เป็น 5 องศำ และมุมของ Elevator กับ 
Aileron เป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 5 
(Beta range) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ีควำมเร็ว (Air speed) 15 m/s ช่วงมุมแฉลบ (Sideslip angle) 
ระหวำ่ง -13.5 ถึง 13 องศำ 
  (4) น ำกรำฟควำมสัมพนัธ์ระหว่ำง CY-β จำก XFLR5 ในข้อ (1), (2) 
และ (3) ไปค ำนวณหำสัมประสิทธ์ิแรงจำกดำ้นขำ้ง 
 d) กำรหำสัมประสิทธ์ิแรงยก (Lift coefficient) 
  (1) ตั้งค่ำให้มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์
ผ่ำนเมนู Define an analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 2 (Fixed lift) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ี
ควำมเร็ว (Airspeed) 15 m/s ช่วงมุมปะทะ (Angle of attack) ระหวำ่ง -1.2 ถึง 9.5 องศำ 
  (2) ตั้งค่ำให้มุมของ Elevator เป็น -10 องศำ และมุมของ Aileron กับ 
Rudder เป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 2 
(Fixed lift) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ีควำมเร็ว (Air speed) 15 m/s ช่วงมุมปะทะ (Angle of attack) 
ระหวำ่ง -0.7 ถึง 9.8 องศำ 
  (3) น ำกรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CL-α จำก XFLR5 ในขอ้ (1) และ (2) 
ไปค ำนวณหำสัมประสิทธ์ิแรงยก 
 e) กำรหำสัมประสิทธ์ิโมเมนต ์Roll (Roll moment coefficient) 
  (1) ตั้งค่ำให้มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์
ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 5 (Beta range) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ี
ควำมเร็ว (Airspeed) 15 m/s ช่วงมุมแฉลบ (Sideslip Angle) ระหวำ่ง -14 ถึง 13.5 องศำ 
  (2) ตั้ งค่ำให้มุมของ Aileron เป็น 5 องศำ และมุมของ Elevator กับ 
Rudder เป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 5 
(Beta range) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ีควำมเร็ว (Air speed) 15 m/s ช่วงมุมแฉลบ (Sideslip angle) 
ระหวำ่ง -13.8 ถึง 14 องศำ 
  (3) ตั้ งค่ำให้มุมของ Rudder เป็น 5 องศำ และมุมของ Elevator กับ 
Aileron เป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 5 
(Beta range) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ีควำมเร็ว (Air speed) 15 m/s ช่วงมุมแฉลบ (Sideslip angle) 
ระหวำ่ง -13.5 ถึง 14 องศำ 
  (4) น ำกรำฟควำมสัมพนัธ์ระหว่ำง Cl-β จำก XFLR5 ในขอ้ท่ี (1), (2) 
และ (3) ไปค ำนวณหำสัมประสิทธ์ิโมเมนต ์Roll 
 f) กำรหำสัมประสิทธ์ิโมเมนต ์Pitch (Pitch moment coefficient) 
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  (1) ตั้งค่ำให้มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์
ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 2 (Fixed lift) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ี
ควำมเร็ว (Air speed) 15 m/s ช่วงมุมปะทะ (Angle of attack) ระหวำ่ง -1.2 ถึง 9.5 องศำ 
  (2) ตั้งค่ำให้มุมของ Elevator เป็น -10 องศำ และมุมของ Aileron กับ 
Rudder เป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 2 
(Fixed lift) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ีควำมเร็ว (Air speed) 15 m/s ช่วงมุมปะทะ (Angle of attack) 
ระหวำ่ง -0.7 ถึง 9.8 องศำ 
  (3) น ำกรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cm-α จำก XFLR5 ในขอ้ (1) และ (2) 
ไปค ำนวณหำสัมประสิทธ์ิโมเมนต ์Pitch 
 g) กำรหำสัมประสิทธ์ิโมเมนต ์Yaw (Yaw moment coefficient) 
  (1) ตั้งค่ำให้มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์
ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 5 (Beta range) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ี
ควำมเร็ว (Airspeed) 15 m/s ช่วงมุมแฉลบ (Sideslip Angle) ระหวำ่ง -13.5 ถึง 13.5 องศำ 
  (2) ตั้ งค่ำให้มุมของ Aileron เป็น 10 องศำ และมุมของ Elevator กับ 
Rudder เป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 5 
(Beta range) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ีควำมเร็ว (Air speed) 15 m/s ช่วงมุมแฉลบ (Sideslip angle) 
ระหวำ่ง -13.5 ถึง 13 องศำ 
  (3) ตั้ งค่ำให้มุมของ Rudder เป็น 10 องศำ และมุมของ Elevator กับ 
Aileron เป็น 0 องศำ ท ำกำรวิเครำะห์ผ่ำนเมนู Define an Analysis เลือกกำรวิเครำะห์แบบ Type 5 
(Beta range) โดยท ำกำรวิเครำะห์ท่ีควำมเร็ว (Air speed) 15 m/s ช่วงมุมแฉลบ (Sideslip angle) 
ระหวำ่ง -13.5 ถึง 13.5 องศำ 
  (4) น ำกรำฟควำมสัมพนัธ์ระหว่ำง Cn-β จำก XFLR5 ในขอ้ท่ี (1), (2) 
และ (3) ไปค ำนวณหำสัมประสิทธ์ิโมเมนต ์Yaw 
 3.3.3  ระบบขับดัน (Propulsion System) 
  ระบบขบัดนัเป็นอีกหน่ึงระบบท่ีส ำคญัมำกของ TRUAV ดงันั้นกำรใหค้วำมส ำคญั
กบัแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ในส่วนน้ีจึงมีควำมส ำคญัเป็นอยำ่งยิง่ โดยระบบขบัดนัของ TRUAV 
นั้นแบ่งเป็นสองจ ำพวกดว้ยกนั นัน่คือมอเตอร์ไร้แปลงถ่ำน (Brushless motor) ซ่ึงเป็นส่วนตน้ก ำลงั
หลกัท่ีใช้ในกำรขบัเคล่ือนอำกำศยำน ทั้งในแนวด่ิงส ำหรับโหมดกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์และ  
แนวระดบัในโหมดกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง ส่วนท่ีสองนั้นคือมอเตอร์เซอร์โว (Servo motor) 
ซ่ึงใชใ้นกำรขยบัภำคพื้นบงัคบั (Control surfaces) และปรับมุมเอียงของมอเตอร์ในระบบปรับเอียง
ใบพดั (Tilt system) ซ่ึงทั้งสองส่วนดงักล่ำวจะมีรำยละเอียดดงัต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 3.15 ภำพรวมของระบบขบัดนัของ TRUAV 

  1. มอเตอร์ไร้แปลงถ่ำน 
  มอเตอร์ทั้ง 4 ตวัของ TRUAV ล ำน้ีในโหมดกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์และโหมด
กำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึงนั้นจะมีหลกักำรท ำงำนท่ีแตกต่ำงกนัดงัต่อไปน้ี 
  1) โหมดกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์ 
  ในโหมดกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์ ซ่ึงเป็นโหมดส ำหรับกำรบินข้ึนลงใน
แนวด่ิง (Z. Liu, 2017) ในโหมดเฮลิคอปเตอร์น้ี ภำคพื้นบงัคบัซ่ึงก่อใหเ้กิดแรงทำงอำกำศพลศำสตร์
ไม่ส่งผลกับกำรบินมำกนัก เน่ืองจำก ควำมเร็วของเคร่ืองบิน (Air speed) ยงัไม่มำกพอ ดังนั้น
มอเตอร์ไร้แปลงถ่ำนจึงเป็นตน้ก ำลงัหลกัในกำรบิน 
  ท่ำทำงกำรบินต่ำง ๆ ไม่ว่ำจะเป็น Roll, Pitch, Yaw หรือกำรไต่-ลดระดับ 
(Heave) เกิดจำกกำรท่ีบอร์ดควบคุมกำรบินรับค ำสั่ง Roll, Pitch, Yaw, Throttle จำกรีโมตบงัคบัวทิยุ 
จำกนั้นท ำกำรแบ่งน ้ ำหนกัควำมส ำคญั (Weighting) ผ่ำนฟังก์ชนัน ้ ำหนกั (Weight function) ซ่ึงอยู่
ในรูปเมทริกซ์ เรียกวำ่ Mixer โดย Mixer จะเป็นตวัจดัล ำดบัควำมส ำคญัวำ่มอเตอร์ตวัไหนควรหมุน
ดว้ยควำมเร็วเชิงมุมเท่ำไรข้ึนอยู่กบัค ำสั่งท่ีรับเขำ้มำ ส ำหรับ TRUAV ท่ีใช้ในงำนวิจยัน้ีมีรูปแบบ
กำรจดัวำงตวัของมอเตอร์ทั้ง 4 ตวั เป็นแบบสมมำตร เมทริกซ์ Mixer ซ่ึงใชใ้นเฟิร์มแวร์ PX4 ของ
บอร์ด Pixhawk เป็นดงัต่อไปน้ี 

 
1

2

3

4

PWM 0.707107 0.707107 1 1 Roll _ cmd

PWM 0.707107 0.707107 1 1 Pitch _ cmd

PWM 0.707107 0.707107 1 1 Yaw _ cmd

PWM 0.707107 0.707107 1 1 Throttle _ cmd

−     
     

−
     =
     −
     

− − −    

 (3.20) 
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 PWM (Pulse width modulation) คือ ควำมเร็วรอบกำรหมุนของใบพดัส ำหรับ
มอเตอร์แต่ละตวั ซ่ึงมีค่ำควำมกวำ้งพลัซ์อยูร่ะหวำ่ง 1,000 ถึง 2,000 ไมโครวนิำที  
 ในกำรท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของระบบขบัดนันั้น ตอ้งใช้แรงและ
ทอร์คจำกมอเตอร์ไร้แปรงถ่ำนซ่ึงอยู่ในหน่วยนิวตัน (N) และนิวตัน-เมตร (N-m) ตำมล ำดับ            
แต่กำรค ำนวณเพื่อหำค่ำแรงขบัและทอร์คนั้นค่อนขำ้งยำก และใชเ้วลำนำนหำกตอ้งกำรค่ำท่ีแม่นย  ำ 
ดงันั้นกำรทดสอบวดัค่ำดว้ยเคร่ืองมือวดัจึงมีควำมเหมำะสมและท ำไดง่้ำยกวำ่ ซ่ึงค่ำแรงขบัท่ีวดัได้
ในบทท่ี 3.2 จะถูกน ำมำใชใ้นกำรท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ 
  2) โหมดกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง 
  ในโหมดกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึงนั้น มอเตอร์ไร้แปรงถ่ำนคู่หลงัทั้ง
สองตวัจะหยุดท ำงำน ส่วนมอเตอร์ไร้แปรงถ่ำนคู่หน้ำจะปรับมุมเอียงช้ีไปข้ำงหน้ำ ท ำหน้ำท่ี       
เป็นตน้ก ำลงัส ำหรับสร้ำงแรงขบัดนั TRUAV ไปขำ้งหน้ำ (Z. Liu, 2017) กำรค ำนวณแรงขบัดนั 
(Thrust) จะไม่ได้ผ่ำนเมทริกซ์ Mixer เหมือนกับกำรค ำนวณแรงขับในโหมดกำรบินแบบ
เฮลิคอปเตอร์ กำรค ำนวณท ำโดยกำรเทียบค่ำ (Mapping) Throttle command ซ่ึงมีค่ำอยู่ในช่วง 0-1 
ใหก้ลำยเป็น PWM ซ่ึงมีค่ำอยูใ่นช่วง 1,000-2,000 ไมโครวนิำที 
 2. มอเตอร์เซอร์โว 
 ในโหมดกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์และโหมดกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง
นั้น มอเตอร์เซอร์โวจะมีบทบำทเป็นอุปกรณ์ควบคุมในส่วนของภำคพื้นบงัคบั (Control surfaces) 
อันได้แก่ Aileron (ภำคพื้นบังคับบริเวณปีก), Elevator (ภำคพื้นบังคับบริเวณหำงระดับ) และ 
Rudder (ภำคพื้นบงัคบับริเวณหำงด่ิง) ซ่ึงเป็นอุปกรณ์สร้ำงแรงและโมเมนต์ทำงอำกำศพลศำสตร์  
ในกำรเคล่ือนท่ีของ TRUAV แต่เน่ืองจำกในโหมดกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์นั้นควำมเร็วของ
เคร่ืองบิน (Airspeed) ยงัไม่มำกพอ ท ำไมผลของแรงและโมเมนต์อนัเกิดจำกภำคพื้นบงัคบัมีไม่   
มำกนัก แต่ในโหมดกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง มอเตอร์เซอร์โวเป็นส่วนหลักในกำรบงัคบั
ท่ำทำงกำรบิน 
 จำกกำรวดัขีดจ ำกดักำรขยบัข้ึนลงของภำคพื้นบงัคบัทั้ง Aileron, Elevator และ 
Rudder ของ TRUAV ด้วยไม้โปรแทรกเตอร์ ท ำให้ได้ทรำบขีดจ ำกัดของแต่ละภำคพื้นบงัคบั    
ไดแ้ก่ 
 Elevator มีช่วงของมุมในกำรกวำดตั้งแต่ -30 ถึง 30 องศำ 
 Aileron มีช่วงของมุมในกำรกวำดตั้งแต่ -19.47 ถึง 19.47 องศำ 
 Rudder มีช่วงของมุมในกำรกวำดตั้งแต่ -25.38 ถึง 25.38 องศำ 
 จำกขอบเขตกำรเคล่ือนตวัของมอเตอร์เซอร์โวดังกล่ำวจะถูกน ำไปสร้ำง
แบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ในรูปของสมกำร 
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 Control Surface Angle = a  PWM + b (3.21) 

 3.  ระบบปรับเอียงใบพดั (Tilt system) 
  จำกกำรบินเก็บข้อมูลกำรบินในบทท่ี 3.1.1 คำดหวงัว่ำจะท ำให้ได้ทรำบ
ขั้นตอนกำรบินเปล่ียนผ่ำนท่ีเหมำะสม ซ่ึงเ ง่ือนไขดังกล่ำวจะถูกน ำมำท ำแบบจ ำลองทำง
คณิตศำสตร์ในรูปของสมกำรเส้นตรงเพื่อเป็นตัวแทนอธิบำยพฤติกรรมของสถำนะมอเตอร์              
คู่หลงั และมุมเอียงใบพดั (Tilt angle) โดยสมกำรจะอยูใ่นรูปของเวลำดงัแสดงดำ้นล่ำง 

 Tilt Angle = a Time + b (3.22) 

 Rear Motor Status = C   Time + d (3.23) 

 โดย Rear Motor Status จะมีค่ำอยู่ระหว่ำง 0-1 โดยในโหมดกำรบินแบบ
เฮลิคอปเตอร์ Rear Motor Status = 1 ในทำงตรงกนัขำ้มโหมดกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง Rear 
Motor Status = 1 และ 0 < Rear Motor Status < 1 ในโหมดกำรบินเปล่ียนผ่ำน ค่ำตวัแปรน้ีถูกคูณ
เขำ้กบัแรงขบัในส่วนของมอเตอร์ไร้แรงถ่ำนคู่หลงั เน่ืองจำกในโหมดกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง
นั้น มอเตอร์ไร้แปรงถ่ำนคู่หลงัจะหยุดกำรท ำงำน แรงขบัท่ีเกิดข้ึนในแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์  
จึงตอ้งถูกคูณดว้ย 0 

 ตำมทฤษฎี มุมเอียงของใบพดั (Tilt angle) จะมีค่ำอยู่ระหว่ำง 0-90 องศำ      
โดย 0 องศำ คือ ใบพดัวำงตวัช้ีข้ึนบน และ 90 องศำ คือ มอเตอร์วำงตวัช้ีไปขำ้งหนำ้ 
  ในกำรท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ในส่วนระบบปรับเอียงใบพดันั้นจะใช้
ตัวแปร 2 ค่ำ Transition status ซ่ึงเป็นสถำนะบอกว่ำอยู่ในโหมดกำรบินเปล่ียนผ่ำนหรือไม่                
มีค่ำระหวำ่ง 0 – 1 (0 คือ ไม่มีกำรบินเปล่ียนผำ่น และ 1 คือ มีกำรเรียกใชโ้หมดกำรบินเปล่ียนผำ่น) 
และ Rotary wing status ซ่ึงเป็นตวับอกสถำนะว่ำอยู่ในโหมดกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์หรือไม่        
มีค่ำระหว่ำง 0-1 (0 คือ โหมดกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง และ 0 คือ  โหมดกำรบินแบบ
เฮลิคอปเตอร์) โดยตวัแปรทั้งสองเป็นตวัแปรในอลักอริทึมของซอฟต์แวร์ PX4 (N. V. Hoffer, 
2014)  
 3.3.4  กฎกำรควบคุม (Control law) 
  PX4 มีกฎกำรควบคุมดั้งเดิมส ำเร็จรูปมำให้กบัผูใ้ช้งำนบอร์ด Pixhawk หลงัจำก  
ท ำกำรเลือก Airframe PX4 จะท ำกำรจดัแจงกฎกำรควบคุมท่ีเหมำะสมกบั Airframe ท่ีถูกเลือก       
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มำให้ จำก Airframe E-flite Convergence ซ่ึงเป็น TRUAV นั้น จะมีชุดกฎกำรควบคุมทั้งหมด 2 ชุด 
นัน่คือ ชุดกฎกำรควบคุมส ำหรับ Multicopter และ Fixed wing 
  จำกกำรศึกษำ Source code ของ PX4 พบวำ่ กฎกำรควบคุมส ำหรับท่ำทำงกำรบิน 
(Attitude control) ของ Multicopter และ Fixed wing ในโหมด STABILIZED มีรูปแบบดงัต่อไปน้ี 
  1. กฎกำรควบคุมส ำหรับท่ำทำงกำรบิน (Attitude control) ของ Multicopter 

 

รูปท่ี 3.16 ผงักฎกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินของ Multicopter ใน PX4 

   ส ำหรับในส่วนกฎกำรควบคุมส ำหรับท่ำทำงกำรบินของ Multicopter นั้น 
ประกอบไปดว้ยสองส่วน คือ ลูปนอก ซ่ึงควบคุมมุม Roll และ Pitch ซ่ึงมี Controller gain ตวัเดียว
คือ ตัวควบคุมแบบสัดส่วน (Proportional, P-controller) ถูกก ำหนดโดยตัวแปรต่ำง  ๆ  แสดง             
ดงัตำรำงต่อไปน้ี 

ตำรำงท่ี 3.2 ตวัแปรส ำหรับกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูปนอกส ำหรับ Multicopter (N. V. Hoffer, 2014) 
ตัวแปร นิยำม ค่ำเร่ิมต้น 

MC_PITCH_P Kp gain ส ำหรับควบคุมมุม Pitch 6.5 /s 
MC_ROLL_P Kp gain ส ำหรับควบคุมมุม Roll 6.5 /s 

   ส่วนลูปในท ำหน้ำท่ีควบคุมอตัรำเร็วเชิงมุม (Angular rate) อนัได้แก่ อตัรำ  
กำร Roll, Pitch และ Yaw จึงจ ำเป็นตอ้งมีควำมถ่ีสูงกว่ำลูปนอก ตวัควบคุมท่ีใช้จะเป็นตวัควบคุม
แบบสัดส่วน-ปริพันธ์-อนุพันธ์ (Proportional–Integral–Derivative) หรือ PID ถูกก ำหนดโดย          
ตวัแปรต่ำง ๆ ดงัตำรำงต่อไปน้ี 
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ตำรำงท่ี 3.3 ตวัแปรส ำหรับกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูปในส ำหรับ Multicopter (N. V. Hoffer, 2014) 
ตัวแปร นิยำม ค่ำเร่ิมต้น 

MC_ROLLRATE_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.15 
MC_ROLLRATE_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.05 
MC_ROLLRATE_D Kd gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.003 
MC_PITCHRATE_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.15 
MC_PITCHRATE_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.05 
MC_PITCHRATE_D Kd gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.003 
MC_YAWRATE_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.2 
MC_YAWRATE_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.1 
MC_YAWRATE_D Kd gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.0 

  2. กฎกำรควบคุมส ำหรับท่ำทำงกำรบิน (Attitude control) ของ Fixed wing 

 

รูปท่ี 3.17 ผงักฎกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินของ Fixed wing ใน PX4 

  กฎกำรควบคุมส ำหรับท่ำทำงกำรบินของ Fixed wing นั้น ประกอบไปด้วย
สองส่วนเหมือนกบักฎกำรควบคุมของ Multicopter คือ ลูปนอกซ่ึงควบคุมมุม Roll และ Pitch ซ่ึงมี 
Controller gain ตวัเดียวคือ ค่ำคงท่ีของเวลำถูกก ำหนดโดยตวัแปรต่ำงๆดงัตำรำงต่อไปน้ี 

ตำรำงท่ี 3.4 ตวัแปรส ำหรับกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูปนอกส ำหรับ Fixed wing (N. V. Hoffer, 2014) 
ตัวแปร นิยำม ค่ำเร่ิมต้น 

FW_P_TC Pitch time constant 0.4 s 
FW_R_TC Roll time constant 0.4 s 
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ตำรำงท่ี 3.5 ตวัแปรส ำหรับกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูปในส ำหรับ Fixed wing (N. V. Hoffer, 2014) 
ตัวแปร นิยำม ค่ำเร่ิมต้น 

FW_RR_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.05 %/rad/s 
FW_RR_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.01 %/rad 
FW_RR_FF Kff gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.5 %/rad/s 
FW_PR_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.08 %/rad/s 
FW_PR_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.02 %/rad 
FW_PR_FF Kff gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.5 %/rad/s 
FW_YR_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.05 %/rad/s 
FW_YR_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.01 %/rad 
FW_YR_FF Kff gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.3 %/rad/s 

  จำกตำรำงท่ี 3.4-3.6 ข้ำงต้น ค่ำ Gain เร่ิมต้น (Default) ดังปรำกฏในตำรำง    
อำจไม่ไดเ้หมำะสมส ำหรับ TRUAV ดงันั้นในกำรบินทดสอบตำมหวัขอ้ท่ี 3.1 จ ำเป็นตอ้งมีกำรปรับ     
ค่ำ Gain ของตวัควบคุมให้เหมำะสมอีกคร้ัง ซ่ึงค่ำ Gain ท่ีเหมำะสมจำกกำรบินทดสอบจะถูก
น ำไปใชใ้นกำรท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ต่อไป 

3.4  กำรตรวจสอบควำมถูกต้องของแบบจ ำลองทำงคณติศำสตร์ 

 

รูปท่ี 3.18 ภำพรวมของกระบวนกำรออกแบบระบบควบคุมของ TRUAV ในส่วนของ 
          กำรตรวจสอบควำมถูกตอ้งของแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ 

 กำรตรวจสอบควำมถูกตอ้งแม่นย  ำของแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ท่ีกระท ำข้ึนในบทท่ี 3.4 
มีขั้นตอนดงัน้ี 

 



65 

 1) เตรียมขอ้มูลท่ีได้จำกกำรบินทดสอบเก็บขอ้มูลกำรบินให้อยู่ในรูปแบบท่ีใช้งำนได้     
ซ่ึงขอ้มูลท่ีใชจ้ะเป็นประเภทสัญญำณขำเขำ้ และสถำนะขำออกของอำกำศยำน TRUAV 
 2) ป้อนสัญญำณขำเข้ำท่ีใช้จริงในกำรบินเก็บข้อมูลจำกข้อ 1) เข้ำสู่แบบจ ำลองทำง
คณิตศำสตร์ซ่ึงท ำข้ึนดว้ยซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink ในบทท่ี 3.4 
 3) เทียบสถำนะขำออกของกำรบินในแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ท่ีจดัท ำข้ึนในบทท่ี 3.4
กบัสถำนะขำออกจำกขอ้มูลกำรบินทดสอบ ผลกำรตอบสนองท่ีไดค้วรจะใกลเ้คียงกนั หำกไดผ้ล
ตำมน้ีแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ท่ีจัดท ำข้ึนก็มีควำมแม่นย  ำเพียงพอส ำหรับกำรออกแบบ             
ตวัควบคุมกำรบินในล ำดบัต่อไป 

3.5  กำรออกแบบตัวควบคุมกำรบิน (Flight control system design) 

 

รูปท่ี 3.19 ภำพรวมของกระบวนกำรออกแบบระบบควบคุมของ TRUAV  
             ในส่วนของกำรออกแบบตวัควบคุมกำรบิน 

 เน่ืองจำก PID เป็นตวัควบคุมแบบเชิงเส้น (Linear controller) ซ่ึงท ำกำรควบคุมช่วงกำรบิน
เปล่ียนเฟสท่ีมีพฤติกรรมทำงพลวตัเป็นแบบไม่เชิงเส้น (Nonlinear) ไดไ้ม่ดีเท่ำท่ีควร ในงำนวิจยั  
ช้ินน้ีจึงมีกำรพฒันำตวัควบคุมแบบไม่เป็นเชิงเส้นข้ึนมำเพื่อจดักำรกบัพฤติกรรมกำรบินในช่วงน้ี 
 ตวัควบคุมปรับตวัได้อ้ำงอิงแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์แบบปรับค่ำ Gain PID (Model 
reference adaptive control (MRAC) with adaptive PID) ถูกเลือกใชเ้ป็นตวัควบคุมหลกัในงำนวิจยั
ช้ินน้ีเน่ืองจำก MRAC สำมำรถจดักำรกับกำรท่ีพฤติกรรมทำงพลวตัเปล่ียนแปลงได้ค่อนข้ำงดี     
โดยอำศยักำรปรับค่ำ Gains ของตวัควบคุม 
 ในกำรควบคุมท่ำทำงกำรบิน (Attitude control) ของ TRUAV นั้นจะแบ่งลูปกำรควบคุม
เป็น 2 ลูปคือ ลูปควบคุมภำยใน (Inner loop) ซ่ึงมีหน้ำท่ีท ำกำรควบคุมอตัรำกำรเคล่ือนท่ีเชิงมุม 
(Angular rate control) และลูปควบคุมภำยนอก (Outer loop) ซ่ึงมีหน้ำท่ีท ำกำรควบคุมต ำแหน่ง
เชิงมุม (Angle control) ซ่ึงในงำนวิจยัช้ินน้ีจะใช ้MRAC/PID ในกำรควบคุมท่ำทำงกำรบิน ในส่วน
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กำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Roll (Roll rate) และอตัรำกำรเปล่ียนมุม Pitch (Pitch rate) 
ซ่ึงเป็นลูปควบคุมภำยใน โดยตวัควบคุม MRAC/PID จะถูกใชค้วบคุมเฉพำะในส่วนลูปกำรควบคุม
ภำยในของกำรบินแบบ Multicopter เท่ำนั้ น เน่ืองจำกในช่วงกำรบินเปล่ียนเฟสนั้ น TRUAV        
ตอ้งท ำกำรบินดว้ยกำรบินแบบ Multicopter ในขณะท่ีกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง (Fixed wing) 
จะถูกใชห้ลงักำรบินเปล่ียนเฟสเสร็จส้ินอยำ่งสมบูรณ์แลว้ ในลูปควบคุมภำยนอกของ Multicopter 
และลูปควบคุมในส่วนของเคร่ืองบินปีกตรึงยงัคงเป็นตวัควบคุมแบบสัดส่วน-ปริพนัธ์-อนุพนัธ์
หรือ PID ตำมสถำปัตยกรรมเดิมของซอฟตแ์วร์ PX4 
 ในกำรออกแบบ MRAC/PID จะมีขั้นตอนกำรออกแบบส่วนประกอบต่ำง ๆ อนัได้แก่ 
แบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของระบบ (Plant), แบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์อ้ำงอิง (Reference 
model) และกลไกปรับค่ำ Gain (Adjustment mechanism หรือ Adaptive gain) ดงัรำยละเอียดต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 3.20 ขั้นตอนกำรออกแบบตวัควบคุมกำรบินแบบ MRAC/PID 

 

รูปท่ี 3.21 ผงักำรควบคุมของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Roll (Roll rate, p) (P. Niermeyer, 2015) 
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รูปท่ี 3.22 ผงักำรควบคุมของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Pitch (Pitch rate, q) (P. Niermeyer, 2015) 

 3.5.1  กำรหำแบบจ ำลองทำงคณติศำสตร์ของระบบ (Plant) 
   ในกระบวนกำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ส ำหรับออกแบบ MRAC/PID นั้น 
จะอยูใ่นรูปของฟังกช์นัถ่ำยโอน (Transfer function) ซ่ึงมีรูปแบบดงัต่อไปน้ี 
   กำรตอบสนองเชิง Roll 
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   กำรตอบสนองเชิง Pitch 
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   ซ่ึงกำรหำฟังกช์นัถ่ำยโอนดงักล่ำวมีขั้นตอนดงัต่อไปน้ี 
   1)  รบกวนระบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของ TRUAV บนซอฟตแ์วร์ MATLAB 
Simulink ดว้ยสัญญำณขำเขำ้แบบ Sine sweep ซ่ึงเป็นสัญญำณท่ีควำมถ่ีไม่คงท่ี อำจเพิ่มจำกควำมถ่ี
ต ่ำไปควำมถ่ีสูงหรือลดจำกควำมถ่ีสูงไปควำมถ่ีต ่ำก็ได ้มีลกัษณะดงัต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 3.23 สัญญำณขำเขำ้แบบ Sine sweep 

   ตำรำงต่อไปน้ีจะแสดงรำยละเอียดของสัญญำณขำเขำ้แบบ Sine sweep ซ่ึงใช้ใน
กำรรบกวนระบบทั้ง Roll และ Pitch 

ตำรำงท่ี 3.6 รำยละเอียดของสัญญำณขำเขำ้แบบ Sine sweep 
กำรตอบสนอง แอมพลจูิด 

(rad) 
ควำมถี่ต ่ำสุด 

(Hz) 
ควำมถี่สูงสุด 

(Hz) 
ระยะเวลำในกำรรบกวน 

(วนิำท)ี 
Roll 0.87 0.5 3 11 
Pitch 0.5 0.5 3 11 

   2. หลังจำกกำรรบกวนระบบด้วยสัญญำณขำเข้ำแบบ Sine sweep เป็นเวลำ        
11 วินำทีแลว้ ท ำกำรเก็บค่ำตวัแปร pFB และ lat ส ำหรับกำรตอบสนองเชิง Roll และ qFB และlon

ส ำหรับกำรตอบสนองเชิง Pitch ไปท ำกำรหำฟังก์ชันถ่ำยโอนผ่ำนซอฟต์แวร์ MATLAB System 
Identification Toolbox ซ่ึงมีลกัษณะดงัภำพขำ้งล่ำง 

 

รูปท่ี 3.24 MATLAB System Identification Toolbox 
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 3.5.2  กำรหำแบบจ ำลองทำงคณติศำสตร์อ้ำงองิ (Reference Model) 
   กำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์อ้ำงอิงข้ึนอยู่กับควำมต้องกำรทำงพลวตั 
(Desired dynamic) ไม่ว่ำจะเป็น % Overshoot หรือเวลำในกำรเขำ้สู่สมดุล (Settling time) ซ่ึงตอ้ง
เลือกใหเ้หมำะสมกบัพฤติกรรมของระบบ ไม่มำกไม่นอ้ยจนเกินไป 
 3.5.3  กำรหำกลไกกำรปรับตัวของค่ำ Gain (Adjustment mechanism) หรือกฎกำรปรับ
   ค่ำ Gain (Adaptive law) 
   1.  กฎกำรปรับค่ำ Gain แบบ MIT Rule 
    ในกำรออกแบบ MRAC/PID ในงำนวิจยัช้ินน้ีจะใชก้ฎกำรปรับค่ำ Gain แบบ
วิธี MIT Rule (P. Niermeyer, 2015) ซ่ึงมีรำยละเอียดต่ำง ๆ  ดังในบทท่ี 2 ซ่ึงเป็นอัลกอริทึมท่ี   
พยำยำมท ำให ้Cost function ของขอ้ผดิพลำดก ำลงัสอง (Square error) มีค่ำนอ้ยท่ีสุด 

 = 2
p p

1
2J (K ) (K )e  (3.26) 
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    กฎกำรปรับค่ำ Gain ของ MRAC/PID จะอยูใ่นรูปสมกำรต่อไปน้ี 
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  2.  กฎกำรปรับค่ำ Gain แบบ Lyapunov 
   กำรหำกฎกำรปรับค่ำ Gain แบบ Lyapunov ส ำหรับ MRAC/PID จะได ้PID Gain 
ในรูปแบบท่ีมีค่ำไม่คงท่ีปรับตวัตลอดเวลำเหมือนกบักฎกำรปรับค่ำ Gain แบบ MIT Rule แต่จะ      
มีขอ้แตกต่ำงจำกกฎกำรปรับค่ำ Gain แบบ MIT Rule คือ กฎกำรปรับค่ำ Gain แบบ Lyapunov นั้น
ไม่จ  ำเป็นตอ้งรู้ค่ำของตวัแปรในฟังก์ชนัถ่ำยโอน ขอเพียงรู้อนัดบั (Order) ของตวัเศษ (Numerator) 
และตวัส่วน (Denominator) วำ่มีจ ำนวน Pole และ Zero จ ำนวนเท่ำใด (ทรำบจ ำนวนรำกของ S) 
เป้ำหมำยในกำรหำกฎกำรควบคุมแบบ Lyapunov นั้นคือ กำรแกส้มกำรหำอตัรำกำรปรับตวัของ    
ค่ำ Gain ท่ีท  ำให้ค่ำควำมคลำดเคล่ือนระหว่ำงกำรตอบสนองของระบบกับแบบจ ำลองทำง
คณิตศำสตร์ (Model error) เป็นศูนย ์โดยกฎกำรปรับตวัแบบ Lyapunov Stability จะไดม้ำตำมวิธี     
ท่ีไดแ้สดงไปแลว้ในบทท่ี 2.4 ซ่ึงจะไดรู้ปแบบสมกำรดงัต่อไปน้ี 

 = p,i
xdt

dK
eY  (3.32) 

โดย Y  คือ สถำนะ (State) ต่ำง ๆ ของระบบ ในทีน้ีหมำยถึง pFB,  pSP, qFB และ qSP 

3.6  กำรทดสอบตัวควบคุมกำรบิน 

 

รูปท่ี 3.25 ภำพรวมของกระบวนกำรออกแบบระบบควบคุมของ TRUAV  
             ในส่วนของกำรทดสอบตวัควบคุมกำรบิน 

 ในงำนวิจยัช้ินน้ีจะใช้ซอฟต์แวร์ MATLAB Simulink ในกำรทดสอบตวัควบคุมกำรบิน
ส ำหรับกำรจ ำลองกำรบิน โดยมีขั้นตอนดงัน้ี 
 1) ป้อนสัญญำณทดสอบรูปแบบ Sine ท่ีมีแอมพลิจูดและควำมถ่ีคงท่ี 
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 2) เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของตวัควบคุมกำรบินเดิมกบัตวัควบคุมกำรบินใหม่ท่ี
พฒันำข้ึนในซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink 

3.7  สถำนทีท่ ำกำรวจิัย 
 -  มหำวทิยำลยัเทคโนโลยสุีรนำรี อ.เมือง จ.นครรำชสีมำ 
 -  Maker Space อ.เมือง จ.นครรำชสีมำ 
 -  สนำมบิน Airplane Park อ.เมือง จ.นครรำชสีมำ 
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บทที ่4 
ผลการศึกษาและการวเิคราะห์ผล 

 ในบทน้ีจะน ำเสนอผลกำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ ซ่ึงอธิบำยพฤติกรรมทำงพลวตั
ของอำกำศยำนไร้คนขบัแบบปรับเอียงมุมใบพดัได้ (TRUAV) และผลกำรออกแบบตวัควบคุม     
กำรบินส ำหรับใชใ้นช่วงกำรบินแบบเปล่ียนผำ่น (Transition flight mode) 

4.1  ผลการเตรียมล าอากาศยาน TRUAV 
 หลงักำรประกอบตวัอำกำศยำนไร้คนขบัจนพร้อมบินทดสอบเก็บขอ้มูลกำรบินเป็นดงั

รูปภำพต่อไปน้ี 

 4.1.1 คุณลกัษณะของ TRUAV ล าทดสอบ 
 

  

รูปท่ี 4.1 TRUAV หลงัประกอบเสร็จในสภำพพร้อมบิน 

ตำรำงท่ี 4.1 รำยละเอียดของ TRUAV 
ความยาวปีก 1.98 ม. ความยาว 1.17 ม. 
น า้หนักรวม 3.64 กก มอเตอร์ไฟฟ้า 4 SunnySky X2820 
ตัวควบคุมความเร็วใบพดั 4ESC XRotor-40A ใบพดั Gemfan 12x4.5E&R 
บอร์ดควบคุมการบิน Pixhawk 3 Pro แบตเตอร่ี Li-Po 4s 5200 mAh 
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 4.1.2 ผลวดัแรงขับดัน (Thrust) ของมอเตอร์ไร้แปลงถ่าน 

ตำรำงท่ี 4.2 ผลกำรวดัแรงขบัของมอเตอร์ไร้แปรงถ่ำน 
Throttle (%) PWM (µs) แรงขับเฉลีย่ 3 การทดสอบ (N) 

0 1000 0.002 
10 1100 1.089 
20 1200 2.896 
30 1300 4.720 
40 1400 6.741 
50 1500 8.909 
60 1600 11.826 
70 1700 15.000 
80 1800 18.484 
90 1900 22.069 

100 2000 23.672 

ตำรำงท่ี 4.3 ผลกำรวดัทอร์คของมอเตอร์ 
Throttle (%) PWM (µs) ทอร์คเฉลี่ย 3 การทดสอบ (N-m) 

0 1000 0.0002 
10 1100 0.0260 
20 1200 0.0559 
30 1300 0.0914 
40 1400 0.1301 
50 1500 0.1755 
60 1600 0.2359 
70 1700 0.2989 
80 1800 0.3698 
90 1900 0.4400 
100 2000 0.4771 
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4.2  ผลการบินเกบ็ข้อมูลการบิน 
 จำกกำรบินทดสอบเพื่อเก็บขอ้มูลกำรบินพบว่ำ ช่วงแรก ๆ ของกำรบินทดสอบ TRUAV 
ไม่สำมำรถท ำกำรเปล่ียนเฟสจำกโหมดกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์ไปเป็นเคร่ืองบินปีกตรึงได้ 
เน่ืองจำก TRUAV จะเสียสมดุลและหมุนรอบตวัเองในแกน Z (Yaw) ซ่ึงเป็นผลมำจำกติดตั้งกลไก
ปรับมุมใบพัดท่ีอำจไม่แม่นย  ำมำกพอ  รวมไปถึงตัวแปรในซอฟต์แวร์ PX4 ท่ี เ ก่ียวข้องกับ              
กำรเปล่ียนเฟสอำจเป็นค่ำไม่เหมำะสม หลงัจำกท ำกำรปรับตั้งกลไกและตวัแปรใน PX4 แลว้ท ำ  
กำรบินใหม่หลำยคร้ัง TRUAV สำมำรถเปล่ียนเฟสกำรบินได้ส ำเร็จโดยไม่เสียสมดุล หรือ Yaw 
รอบตวัเอง ซ่ึงจะตอ้งท ำกำรตั้งค่ำตวัแปรต่ำง ๆ ดงัน้ี 

ตำรำงท่ี 4.4 ตวัแปรของ PX4 ซ่ึงเก่ียวขอ้งกบัช่วงกำรบินเปล่ียนเฟส (Transition) 
ตัวแปร ค่า 

VT_F_TRANS_DUR 5 วนิำที 

VT_F_TR_OL_TM 9 วนิำที 

VT_TRANS_P2_DUR 1.3 วนิำที 

VT_TILT_TRANS 0.22 

VT_TILT_FW 0.78 

 

รูปท่ี 4.2 ตวัแปรของ PX4 ท่ีเก่ียวขอ้งกบัช่วงเวลำกำรบินเปล่ียนเฟส 

 เน่ืองจำกอลักอริทึมของ PX4 นั้นไม่มีกำรส่งค่ำมุมเอียงใบพดั (Tilt angle) กลบัมำค ำนวณ
ควำมผิดพลำด (Error) เพื่อปรับตวัควบคุม (Controller) หรือเรียกอีกอย่ำงว่ำเป็นกำรควบคุมแบบ   
วงเปิด (Open-loop control) ท ำให้ไม่สำมำรถป้อนค่ำมุมลงไปในตัวแปร VT_TILT_TRANS        
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และ VT_TILT_FW ได้โดยตรง ท ำได้เพียงกรอกเลขระหว่ำง 0 – 1 ลงไปในตวัแปรทั้งสองผ่ำน
โปรแกรม Qgroundcontrol ซ่ึงเป็นโปรแกรมควบคุมภำคพื้น (Ground control station) ในขณะ
เคร่ืองบินอยู่กบัพื้น แล้วเฝ้ำมองกำรขยบัตวัของมอเตอร์เซอร์โว RDS3115 MG ว่ำเป็นไปในมุม      
ท่ีตอ้งกำรหรือไม่ ซ่ึงจำกค่ำในตำรำงท่ี 4.2 เป็นดงัต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.3 มุมซ่ึงเก่ียวขอ้งกบักำรเปล่ียนเฟส 

 จำกค่ำเร่ิมต้นของ PX4 มุม VT_TILT_TRANS จะอยู่ประมำณ 45 องศำ ในขณะท่ีมุม 
VT_TILT_FW จะวำงตวัประมำณ 90 องศำ แต่ TRUAV ล ำวิจยัน้ีไม่ประสบควำมส ำเร็จในกำรบิน
เปล่ียนเฟสดว้ยมุมทั้งสองไดอ้นัเน่ืองมำจำกกำรติดตั้งกลไกท่ีไม่แม่นย  ำเพียงพอ จำกกำรลองผดิลอง
ถูกอยู่หลำยเท่ียวบินจึงพบว่ำมุมท่ีเหมำะสมในกำรท ำให้กำรบินเปล่ียนเฟสประสบควำมส ำเร็จ      
คือ VT_TILT_TRANS ท่ี 25 และ VT_TILT_FW ท่ี 85 องศำตำมล ำดบั 
 ซ่ึงจำกกำรบินทดสอบเก็บข้อมูลกำรบินดังกล่ำวค่ำ Gain ควบคุมท่ีเหมำะสมส ำหรับ 
TRUAV ล ำน้ีเป็นดงัตำรำงต่อไปน้ี โดยจะแบ่งเป็นค่ำ Gain ส ำหรับเฟสกำรบินแบบ Multicopter 
และเฟสกำรบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง 

ตำรำงท่ี 4.5 ค่ำ Gain ท่ีเหมำะสมในกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูปนอกส ำหรับ Multicopter 
ตัวแปร นิยาม ค่า Gain ทีเ่หมาะสม 

MC_PITCH_P Kp gain ส ำหรับควบคุมมุม Pitch 6.2 /s 
MC_ROLL_P Kp gain ส ำหรับควบคุมมุม Roll 6.1 /s 
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ตำรำงท่ี 4.6 ค่ำ Gain ท่ีเหมำะสมในกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูปในส ำหรับ Multicopter 
ตัวแปร นิยาม ค่า Gain ทีเ่หมาะสม 

MC_ROLLRATE_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.14 
MC_ROLLRATE_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.06 
MC_ROLLRATE_D Kd gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.003 
MC_PITCHRATE_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.12 
MC_PITCHRATE_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.06 
MC_PITCHRATE_D Kd gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.003 
MC_YAWRATE_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.36 
MC_YAWRATE_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.15 
MC_YAWRATE_D Kd gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.0 

ตำรำงท่ี 4.7 ค่ำ Gain ท่ีเหมำะสมในกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูปนอกส ำหรับ Fixed wing 
ตัวแปร นิยาม ค่า Gain ทีเ่หมาะสม 

FW_P_TC Pitch time constant 0.4 s 
FW_R_TC Roll time constant 0.4 s 

ตำรำงท่ี 4.8 ค่ำ Gain ท่ีเหมำะสมในกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูปในส ำหรับ Fixed wing 
ตัวแปร นิยาม ค่า Gain ทีเ่หมาะสม 

FW_RR_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.04 %/rad/s 
FW_RR_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.01 %/rad 
FW_RR_FF Kff gain ส ำหรับควบคุม Roll rate 0.35 %/rad/s 
FW_PR_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.06 %/rad/s 
FW_PR_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.02 %/rad 
FW_PR_FF Kff gain ส ำหรับควบคุม Pitch rate 0.4 %/rad/s 
FW_YR_P Kp gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.05 %/rad/s 
FW_YR_I Ki gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.0 %/rad 
FW_YR_FF Kff gain ส ำหรับควบคุม Yaw rate 0.3 %/rad/s 
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4.3  ผลการหาแบบจ าลองทางคณติศาสตร์ 
 แบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ส ำหรับ TRUAV ในงำนวิจยัน้ีจะประกอบไปด้วยส่วนของ    
กฎกำรควบคุม (Control law), ระบบขบัดนั (Propulsion), อำกำศพลศำสตร์ (Aerodynamic) และ
สมกำร ซ่ึงแทนพฤติกรรมทำงพลวตักำรบินของ TRUAV เอง (Flight dynamic model, FDM)         
ซ่ึงผลจำกกำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของ TRUAV มีรำยละเอียดดงัต่อไปน้ี 
 4.3.1  ผลการหาสมการการเคล่ือนที ่(Equation of motion) 
  รูปภำพต่อไปน้ีเป็นแผนภำพแสดงแนวแรงของ TRUAV ในมุมมองดำ้นบน (Top 
view) และมุมมองดำ้นขำ้ง (Side view) 

 

รูปท่ี 4.4 แผนภำพแสดงแนวแรงของ TRUAV 

 

รูปท่ี 4.5 แผนภำพแสดงมุมบน (Top view) ของ TRUAV 
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 1. สมกำรแสดงกำรเคล่ือนท่ีเชิงเส้นของ TRUAV ตำมแนวแกน X, Y, Z 

 FX = TFLsin L + TFRsin R  – mgsin   – FD (4.1) 

 FY = mgcos  sin  – Fside (4.2) 

 FZ = mgcos  sin – TFLcos L + TFRsin R  –TRL– TRR – FL (4.3) 

โดย FD คือ  แรงฉุด (Drag force) ซ่ึงเป็นแรงทำงอำกำศพลศำสตร์ซ่ึงตำ้นกำรเคล่ือนท่ีของ
   อำกำศยำนในแนวแกน X มีทิศทำงตรงขำ้มกบัแรงขบั 
 Fside คือ  แรงจำกด้ำนข้ำง (Side force) ซ่ึงเป็นแรงทำงอำกำศพลศำสตร์ท่ีกระท ำกับ

อำกำศยำนในแนวแกน Y 
 FL คือ  แรงยก (Lift force) ซ่ึงเป็นแรงทำงอำกำศพลศำสตร์ท่ีกระท ำกบัอำกำศยำน   

ในแนวแกน Z แรงยกจะมีทิศทำงตรงขำ้มกบัแรงโน้มถ่วงเสมอ โดยแรงยก
หลกั ๆ จะไดม้ำจำกปีกของอำกำศยำน 

  2.  สมกำรแสดงกำรเคล่ือนท่ีเชิงมุมของ TRUAV ตำมแนวแกน X, Y, Z 

 MX =  TFLlFLcos L – TFRlFRcos R  – mgsin   + TRLlRL– TRRlRR+ Mroll+  
  Mr1+ Mr1– Mr3+ Mr4 (4.4) 

 MY =  TFLlCGFcos L – TFRlCGFcos R  – TRLlCGF– TRRlCGF+ Mpitch+  
  Mr1+ Mr1– Mr3+ Mr4 (4.5) 

 MZ =  TFLlFLsin L – TFRlFRsin R  + Myaw+ Mr1+ Mr1– Mr3+ Mr4 (4.6) 

 4.3.2  ผลการท าแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ในส่วนของอากาศพลศาสตร์ (Aerodynamic) 
  จำกกำรประมวลผลอำกำศพลศำสตร์ผ่ำนเมนู XFoil Direct Analysis และ Wing 
and Plane Design ไดผ้ลต่ำง ๆ ดงัน้ี 
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รูปท่ี 4.6 เมนู XFoil Direct Analysis ในซอฟตแ์วร์ XFLR5 

 

รูปท่ี 4.7 เมนู Wing and Plane Design ในซอฟตแ์วร์ XFLR5 

 1. ผลกำรหำสัมประสิทธ์ิแรงตำ้น (Drag coefficient) 
 ผลกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ด้วยซอฟต์แวร์ XFLR5 โดยตั้ งค่ำให้       
มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ ไดก้รำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CL และ CD ดงัรูปต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.8 ควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CD และ CL จำกซอฟตแ์วร์ XFLR5 

   จำกสมกำรท่ี 3.14 เม่ือท ำกำรค ำนวณเทียบกบัสมกำร CD- CL ในกรำฟจะไดว้ำ่
CD0 = 0.0076 ดงันั้นสมกำรท่ี 3.14 เปล่ียนรูปเป็นดงัน้ี 

 = +


2
L

D0

C
C 0.0076 eAR  (4.7) 

  2. ผลกำรหำสัมประสิทธ์ิแรงจำกดำ้นขำ้ง (Side force coefficient) 
  ผลกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ด้วยซอฟต์แวร์ XFLR5 หลังจำกตั้งค่ำ      
ให้มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้ งหมดเป็น 0 องศำ ได้กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหว่ำง CY และ   ดังรูป
ต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.9 ควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CY และ  จำกซอฟตแ์วร์ XFLR5 ท่ีมุมภำคพื้นบงัคบัเป็น 0 องศำ 

   จำกสมกำรท่ี 3.15 เม่ือท ำกำรค ำนวณเทียบกบัสมกำร CY -   ขำ้งตน้หำกมุม
ของ Aileron และ Rudder เป็น 0 องศำ จะไดว้ำ่ 

YC = - 0.2004 
   ผลกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ด้วยซอฟต์แวร์ XFLR5 หลังจำกตั้งค่ำ      
ให้มุมของ Aileron เป็น -5 องศำ ในขณะท่ีมุมของ Elevator และ Rudder เป็น 0 องศำ ได้กรำฟ
ควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CY และ  ดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.10 ควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CY และ จำกซอฟตแ์วร์ XFLR5 ท่ีมุมของ Aileron  
       เป็น -5 องศำ และมุม Rudder เป็น 0 องศำ 
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   จำกรูปขำ้งตน้เม่ือเทียบค่ำสมกำรท่ี 3.15 กบัสมกำร CY -  ในรูปและแทนค่ำ 


YC = - 0.2004 จะไดว้ำ่ a
YC = - 0.02636 

 ผลกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ด้วยซอฟต์แวร์ XFLR5 หลังจำกตั้งค่ำ      
ให้มุมของ Rudder เป็น 10 องศำ ในขณะท่ีมุมของ Elevator และ Aileron เป็น 0 องศำ ได้กรำฟ
ควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CY และ  ดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.11 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CY และ จำกซอฟตแ์วร์ XFLR5 ซ่ึงตั้งค่ำใหมุ้มของ 
  Aileron เป็น 0 องศำ และมุม Rudder เป็น 5 องศำ 

   จำกรูปขำ้งตน้เม่ือเทียบค่ำสมกำรท่ี 3.15 กบัสมกำร CY -  ในรูปและแทนค่ำ 


YC = - 0.2004 และ a
YC = - 0.02636 จะได้ว่ำ r

YC =  0.101986 ดังนั้ นสมกำรท่ี 3.15 เปล่ียนรูป
สมกำรเป็นดงัน้ี 

 = −  −  +Y a r0.101986C 0.2004 0.2004  (4.8) 

  3. ผลกำรหำสัมประสิทธ์ิแรงยก (Lift coefficient) 
  ผลกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ดว้ยซอฟตแ์วร์ XFLR5 หลงัจำกตั้งค่ำให้
มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ ไดก้รำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CL และ ดงัรูปต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.12 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CL และ จำกซอฟตแ์วร์ XFLR5 ซ่ึงตั้งค่ำใหมุ้ม 
              ของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ 

    จำกสมกำรท่ี 3.16 พบว่ำหำกมุมของ Elevator เป็น 0 องศำ และเทียบกับ
สมกำร CL-α ในรูป จะไดว้ำ่ CL = 0.1601 และ 

LC = 5.3202 
   ผลกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ด้วยซอฟต์แวร์ XFLR5 หลังจำกตั้งค่ำ      
ให้มุม Elevator เป็น -10 องศำ มุมของ Aileron และ Rudder เป็น 0 องศำ ได้กรำฟควำมสัมพนัธ์
ระหวำ่ง CL และ α ดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.13 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง CL และ α จำกซอฟตแ์วร์ XFLR5 ซ่ึงตั้งค่ำใหมุ้ม Elevator 
      เป็น -10 องศำ มุมของ Aileron และ Rudder เป็น 0 องศำ 
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  เม่ือแทนค่ำ CL0 กบั 

LC  ลงในสมกำรท่ี 3.16 และเม่ือค ำนวณเทียบกบัสมกำร 


LC  ในกรำฟจะได้ e
LC = 0.525975 โดยหลงัจำกแทนค่ำ CL0, 

LC  และ e
LC ลงในสมกำรท่ี 3.16    

จะไดส้มกำรท่ีแปลงรูปแลว้เป็น 

 CL = 0.1601 + 5.3202   + 0.525875
e
  (4.9) 

 4. ผลกำรหำสัมประสิทธ์ิโมเมนต ์Roll (Roll moment coefficient)  
  ผลกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ดว้ยซอฟต์แวร์ XFLR5 หลงัจำกตั้งค่ำให้
มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ ไดก้รำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cl และ β ดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.14 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cl และ β จำกซอฟตแ์วร์ XFLR5  
              ซ่ึงตั้งค่ำใหมุ้มภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ 

  จำกสมกำรท่ี 3.17 หำกมุมของภำคพื้นบงัคบัเป็น 0 องศำ และค ำนวณเทียบกบั
สมกำร Cl-β ในกรำฟ จะไดว้ำ่ 

lC = 0.0039 
  ผลกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ด้วยซอฟต์แวร์ XFLR5 หลังจำกตั้งค่ำ       
ให้มุม Aileron เป็น 5 องศำ มุมของ Elevator และ Rudder เป็น 0 องศำ ได้กรำฟควำมสัมพนัธ์
ระหวำ่ง Cl และ β ดงัรูปต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.15 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cl และ β จำกซอฟตแ์วร์ XFLR5 ซ่ึงตั้งค่ำให้ 
   มุม Aileron เป็น 5 องศำ มุมของ Elevator และ Rudder ยงัคงเป็น 0 องศำ 

  หลงัจำกค ำนวณเทียบระหวำ่งสมกำรท่ี 3.17 กบัสมกำร Cl-β ในกรำฟ โดยให้

มุม Aileron เป็น 5 องศำ ในขณะท่ีภำคพื้นบงัคบัท่ีเหลือเป็น 0 องศำ จะได ้ a
lC = 0.426281 

  ผลกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ด้วยซอฟต์แวร์ XFLR5 หลังจำกตั้งค่ำ      
ให้มุม Rudder เป็น 5 องศำ มุมของ Elevator และ Aileron เป็น 0 องศำ ได้กรำฟควำมสัมพนัธ์
ระหวำ่ง Cl และ β ดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.16 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cl และ β จำกซอฟตแ์วร์ XFLR5 ซ่ึงตั้งค่ำให้ 
    มุม Rudderเป็น 5 องศำ มุมของ Elevator และ Aileron ยงัคงเป็น 0 องศำ 
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   จำกสมกำร Cl-β ในกรำฟ เม่ือค ำนวณเทียบกับสมกำรท่ี 3.17 ในขณะท่ี          

มุมของ Rudder เป็น 5 องศำจะได ้ r
lC = 0.0045837 

   สมกำรท่ี 3.17 จะแปลงรูปเป็น 

 Cl = 0.0039   + 0.426281
a
 + 0.0045837

r
  (4.10) 

  5. ผลกำรหำสัมประสิทธ์ิโมเมนต ์Pitch (Pitch moment coefficient)  
   ผลจำกกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ผ่ำนซอฟต์แวร์ XFLR5 โดยตั้ งค่ำ       
ให้มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ จะไดก้รำฟควำมสัมพนัธ์ระหว่ำง Cm และ α ดงัรูป
ต่อไปน้ี 

 

ปท่ี 4.17 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cm และ α ณ มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ 

   เม่ือค ำนวณสมกำรท่ี 3.18 ณ ขณะมุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ 
เทียบกบัสมกำร Cm-α ในรูป จะได ้Cm = -0.0259 และ 

mC = -1.138 
   ผลจำกกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ผ่ำนซอฟต์แวร์ XFLR5 โดยตั้ งค่ำ        
ให้มุมของ Elevator เป็น -10 องศำ ส่วน Aileron และ Rudder ท ำมุม 0 องศำ ไดก้รำฟควำมสัมพนัธ์
ระหวำ่ง Cm และ α ดงัรูปภำพต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.18 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cm และ α ณ ขณะ Elevator ท ำมุม -10 องศำ  
    และ Rudder กบั Aileron ท ำมุม 0 องศำ 

  เม่ือค ำนวณสมกำร Cm-α จำกกรำฟเทียบกบัสมกำรท่ี 3.18 ในขณะท่ี Elevator ท ำ

มุม -10 องศำ และ Aileron กบั Rudder ท ำมุม 0 องศำ จะไดว้ำ่ e
mC = -1.486825 

  เม่ือแทนค่ำ Cm0, 

mC  และ e
mC ยงัผลใหส้มกำรท่ี 3.18 เปล่ียนรูปเป็น 

 Cm = -0.0259 – 1.138  - 1.486825
e
  (4.11) 

  6. ผลกำรหำสัมประสิทธ์ิโมเมนต ์Yaw (Yaw moment coefficient) 
   ผลจำกกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ผ่ำนซอฟต์แวร์ XFLR5 โดยตั้ งค่ำ       
ใหมุ้มของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ จะไดก้รำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cn และ β ดงัรูปภำพ
ต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.19 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cn และ β ณ มุมของภำคพื้นบงัคบัทั้งหมดเป็น 0 องศำ 

   เม่ือค ำนวณสมกำร Cn-β จำกกรำฟเทียบกบัสมกำรท่ี 3.19 ในขณะภำคพื้น
บงัคบัทั้งหมดท ำมุม 0 องศำ จะไดว้ำ่ 

mC = 0.0638 
   ผลจำกกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ผำ่นซอฟตแ์วร์ XFLR5 หลงัจำกตั้งค่ำ
ให้มุมของ Aileron เป็น 10 องศำ ในขณะท่ี Elevator และ Rudder ยงัคงเป็น 0 องศำ จะได้กรำฟ
ควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cn และ β ดงัรูปภำพต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.20 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cn และ β ณ มุมของ Aileron 10 องศำ และมุมของ  
            Elevator กบั Rudder เป็น 0 องศำ 
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   ผลจำกกำรค ำนวณสมกำรระหวำ่ง Cn และ β ในกรำฟเทียบกบัสมกำรท่ี 3.19 

จะไดว้ำ่ a
nC = 0.00974028 

   ผลจำกกำรจ ำลองทำงอำกำศพลศำสตร์ผ่ำนซอฟต์แวร์ XFLR5 หลังจำก         
ตั้งค่ำให้มุมของ Rudder เป็น 10 องศำ ในขณะท่ี Elevator และ Aileron เป็น 0 องศำ จะได้กรำฟ
ควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cn และ β ดงัรูปภำพต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.21 กรำฟควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cn และ β ณ มุมของ Rudder 10 องศำ และมุมของ  
             Elevator กบั Aileron เป็น 0 องศำ 

 จำกกำรค ำนวณสมกำรควำมสัมพนัธ์ระหวำ่ง Cn และ β ณ มุม Rudder 10 องศำ 

ส่วน Elevator และ Aileron 0 องศำเทียบกบัสมกำรท่ี 3.19 จะได ้ r
nC = -0.046983 

 หลังจำกแทนค่ำสัมประสิทธ์ิทำงอำกำศพลศำสตร์ของโมเมนต์ Yaw       
สมกำรท่ี 3.19 จะเปล่ียนรูปเป็น 

 Cn = 0.0638   + 0.00974028
a
 - 0.046983

r
  (4.12) 
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 4.3.3  ผลการท าแบบจ าลองทางคณติศาสตร์ในส่วนระบบขับดัน (Propulsion) 
 1.  มอเตอร์ไร้แปลงถ่ำน (Blushless motor) 
  ขอ้มูลจำกตำรำงแรงขบั 4.2 และทอร์ค 4.3 จะไดส้มกำรซ่ึงใช้ในแบบจ ำลอง
ทำงคณิตศำสตร์ในส่วนของแรงและโมเมนต์โดยหลงัจำกท่ี Roll, Pitch, Yaw, Throttle command    
ถูกป้อนผำ่น Mixer เพื่อค ำนวณหำรอบกำรหมุนของมอเตอร์แต่ละตวัในรูปของ PWM แลว้ดงัน้ี 

 Thrust = (1.28 10-5)  PWM2 – 1.283  PWM (4.13) 

 Torque = 0.0005  PWM2 – 0.5412 (4.14) 

 2.  มอเตอร์เซอร์โว (Servo motor) 
  ผลกำรค ำนวณหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของมอเตอร์เซอร์โวในรูปของ 
PWM กบัมุมของภำคพื้นบงัคบัเป็นดงัสมกำรต่อไปน้ี 
  มุมของ Aileron 

 (rad) 0.00663 PWM 0.9945 =  −a  (4.15) 

  มุมของ Elevator 

 (rad) 0.001047 PWM 1.5705 =  −e  (4.16) 

  มุมของ Rudder 

 (rad) 0.000873 PWM 1.3095 =  −r  (4.17) 

  3. ผลกำรท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ในส่วนของระบบปรับเอียงใบพดั 
(Tilting system) 

   จำกตำรำงท่ี 4.2 ในบทท่ี 4.2 เป็นเง่ือนไขท่ีท ำให้ขั้นตอนกำรบินเปล่ียนผ่ำน 
(Transition flight mode) เป็นไปอย่ำงสมบูรณ์ ซ่ึงผลจำกกำรท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์              
ในส่วนของสถำนะมอเตอร์ไร้แปรงถ่ำนคู่หลงั และมุมเอียงใบพดัเป็นดงัตำรำงต่อไปน้ี 
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จำกตำรำงท่ี 4.2 ในบทท่ี 4.2 เป็นเง่ือนไขท่ีท ำใหข้ั้นตอนกำรบินเปล่ียนผำ่น (Transition flight 
mode) เป็นไปอยำ่งสมบูรณ์ ซ่ึงผลจำกกำรท ำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ในส่วนของสถำนะ
มอเตอร์ไร้แปรงถ่ำนคู่หลงั และมุมเอียงใบพดัเป็นดงัตำรำงต่อไปน้ี 

ตำรำงท่ี 4.9 แบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของระบบปรับเอียงใบพดั 

โหมดการบิน 
Rotary wing 

status 
Transition 

status 
มุมเอยีงใบพดั 

Rear motor 
status 

เฮลิคอปเตอร์ 1 0 0 องศำ 1 

Front transition 1 0 < Tran  1 
0.0873(Time - 

ActTime)  
[rad] 

1 

Open-loop transition 1 1 25 องศำ 1 

Transition phase 2 0 < RW  1 0 < Tran  1 
0.8055(Time -
EndOLTime)  + 
0.4363 [rad] 

-0.7692 (Time -
EndP2Time) 

เคร่ืองบินปีกตรึง 0 0 85 องศำ 0 

 4.3.4  กฎการควบคุม (Control law) 
 เน่ืองจำกก่อนท ำกำรออกแบบกฎกำรควบคุมใหม่นั้น ซอฟต์แวร์ของ PX4 มีกฎ
กำรควบคุมเร่ิมตน้เป็นตวัควบคุมแบบ PID จำกกำรบินทดสอบเพื่อเก็บขอ้มูลกำรบิน ท ำใหไ้ดท้รำบ
ค่ำ Gain ท่ีเหมำะสมแต่ละตวั ดงัแสดงต่อไปน้ี 
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 1.  กฎกำรควบคุมส ำหรับท่ำทำงกำรบิน (Attitude control) ของ Multicopter 

 

 

 

รูปท่ี 4.22 ผงักำรควบคุมท่ำทำงกำรบินของซอฟตแ์วร์ PX4 ส ำหรับ Multicopter (บน) 
               แบบจ ำลองกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูปนอกส ำหรับ Multicopter บนซอฟตแ์วร์ 
               MATLAB Simulink (กลำง) และแบบจ ำลองกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูป 
               ในส ำหรับ Multicopter บนซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink (ล่ำง) 
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 2.  กฎกำรควบคุมส ำหรับท่ำทำงกำรบิน (Attitude control) ของ Fixed wing 

 

 

 

รูปท่ี 4.23 ผงักำรควบคุมกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินของซอฟตแ์วร์ PX4 ส ำหรับเคร่ืองบินปีกตรึง 
       (บน) แบบจ ำลองกำรควบคุมท่ำทำงกำรบินลูปนอกส ำหรับเคร่ืองบินปีกตรึงบน       
       ซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink (กลำง) และแบบจ ำลองกำรควบคุมท่ำทำงกำรบิน       
       ลูปในส ำหรับเคร่ืองบินปีกตรึงบนซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink (ล่ำง) 
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  จำกรำยละเอียดกำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ขำ้งต้น เม่ือน ำไปสร้ำง
แบบจ ำลองบนซอฟต์แวร์ MATLAB Simulink จะไดอ้งค์ประกอบต่ำง ๆ ภำพกวำ้งเป็นดงัรูปภำพ
ต่อไปน้ี 

 

 

รูปท่ี 4.24 ภำพรวมของแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของ TRUAV (บน) และ 
          แบบจ ำลองบนซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink (ล่ำง) 

  ซ่ึงเม่ือเจำะลึกเขำ้ไปในส่วนของ Tiltrotor UAV Dynamic Model (Plant) นั้น
แบ่งเป็นส่วนต่ำง ๆ ดงัรูปต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.25 ภำพรวมของแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ในส่วนของ TRUAV Dynamic Model  
            (กลำง) และแบบจ ำลองบนซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink (ล่ำง) 

  Tiltrotor UAV Dynamic Model ประกอบไปดว้ยส่วน 3 ส่วน คือ แบบจ ำลอง
พลวตักำรบิน แบบจ ำลองระบบขบัดนั และ แบบจ ำลองในส่วนของอำกำศพลศำสตร์ 
  ซ่ึงหำกเจำะลึกเขำ้ไปดำ้นในแต่ละบล็อกจะมีรำยละเอียดดงัรูปภำพต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.26 แบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ในส่วนของแบบจ ำลองพลวตักำรบิน (Flight Dynamic  
                      Model) (กลำง) และแบบจ ำลองบนซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink (ล่ำง) 
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รูปท่ี 4.27 ภำพรวมของระบบขบัดนั (กลำง) และแบบจ ำลองบนโปรแกรม MATLAB  
               Simulink ประกอบไปดว้ยมอเตอร์ไร้แปลงถ่ำน, มอเตอร์เซอร์โว (ภำพพื้นบงัคบั)  
               และระบบปรับเอียงมุมใบพดั (ล่ำง) 

 
 

 



98 

 

 

 

 

รูปท่ี 4.28 ภำพรวมส่วนอำกำศพลศำสตร์ (กลำง) และแบบจ ำลองบนโปรแกรม MATLAB Simulink (ล่ำง) 
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4.4 ผลการตรวจสอบความถูกต้องของแบบจ าลองทางคณติศาสตร์ (Model Validation) 
 ในกำรตรวจสอบควำมถูกต้องของแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ (Flight test data) ท ำได้   
โดยกำรป้อนสัญญำณขำเขำ้ หรือ Input signal (ท่ีถูกสร้ำงข้ึนโดยซอฟต์แวร์ PX4 ซ่ึงป้อนสั่งกำร
ผ่ำนบอร์ด Pixhawk 3 Pro ไปหำอุปกรณ์ ไดแ้ก่ มอเตอร์ไร้แปรงถ่ำนทั้ง 4 ตวั และภำคพื้นบงัคบั   
ไม่ว่ำจะเป็น Ailero, Elevator, Rudder ระหว่ำงบินทดสอบ) ให้กับแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์      
แลว้เทียบผลสัญญำณกำรตอบสนอง (Output response) กบัสัญญำณกำรตอบสนองขอ้มูลจำกผล
กำรบินทดสอบ ในงำนวิจยับทน้ีจะท ำกำรเทียบท่ำทำงกำรบิน (Attitude) ในโหมด STABILIZED 
ซ่ึงผลกำรตอบสนองทำง Roll และ Pitch ถูกควบคุมไว ้โดยสัญญำณขำเขำ้ท่ีป้อนใหก้บัแบบจ ำลอง        
ทำงคณิตศำสตร์จะเป็น Roll angle command และ Pitch angle command โดยจะให้สัญญำณ          
กำรตอบสนองเป็น Roll angle feedback และ Pitch angle feedback โดยใหผ้ลดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.29 กรำฟเปรียบเทียบระหวำ่ง Roll angle setpoint (Input เส้นสีแดง) และ Roll angle  
           feedback (Output เส้นสีน ้ำเงิน) 

 

รูปท่ี 4.30 กรำฟเปรียบเทียบระหวำ่ง Pitch angle setpoint (Input เส้นสีแดง) และ Pitch angle 
           feedback (Output เส้นสีน ้ำเงิน) 
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 จำกทั้งสองภำพขำ้งตน้ จะเห็นวำ่สัญญำณกำรตอบสนองของแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์
กับสัญญำณกำรตอบสนองจำกข้อมูลกำรบินไปในแนวโน้มเดียวกัน แต่ก็มีควำมผิดพลำด        
(Error) ให้เห็นอยู่บำ้ง เช่น ในส่วนโหมดกำรบินเปล่ียนเฟส (Transition) เน่ืองจำกควำมซับซ้อน
โดยธรรมชำติของพฤติกรรมทำงพลวตั (Dynamic behavior) ของ TRUAV ในช่วงกำรบินเฟสน้ี     
มีค่อนขำ้งสูง กำรจะจ ำลองให้แบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์เหมือนตวัอำกำศยำนจริง ๆ 100% จึงท ำ
ได้ค่อนข้ำงยำก แต่ตวัแบบจ ำลองน้ีก็แม่นย  ำพอจะน ำไปท ำกำรออกแบบตัวควบคุมกำรบินท่ี
เหมำะสมส ำหรับโหมดกำรบินเปล่ียนเฟสในล ำดบัต่อไป 

4.5  การออกแบบตัวควบคุมการบิน 
 4.5.1  ตัวควบคุมการบินแบบ MRAC/PID ทีใ่ช้กฎการปรับค่า Gain แบบ MIT Rule 
  1. ผลกำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของระบบ (Plant) 
  จำกกำรระบุเอกลักษณ์ในบทท่ี 3.6.1 ได้ฟังก์ชันถ่ำยโอนแบบไม่ต่อเน่ือง 
(Discrete transfer function) ท่ีมีเวลำสุ่ม (Sampling time) 0.001 วนิำที ดงัต่อไปน้ี 
  กำรตอบสนองเชิง Roll 

 =
+ +
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
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0.003884 z

z 1.927 z 0.9271
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 (4.18) 

  กำรตอบสนองเชิง Pitch 

 =
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 (4.19) 

  2. ผลกำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์อำ้งอิง (Reference Model) 
   5% Overshoot และ เวลำในกำร เข้ำ สู่สมดุล  (Settling time, Ts) 2 วินำ ที               
ถูกเลือกเป็นจุดประสงคใ์นกำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์อำ้งอิงจำกสมกำรดงัน้ี 
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−

−
= 

21%OS 100 e  (4.21) 

  จะได้ค่ำควำมถ่ีธรรมชำติ (Natural frequency, n ) และอัตรำส่วนหน่วง 

(Damping ratio,  ) ดงัต่อไปน้ี 

  =n 5.8  rad/s (4.22) 

  = 0.69  rad/s (4.23) 

  และจำกรูปแบบฟังกช์นัถ่ำยโอน 
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  จะไดว้ำ่ 
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  3. ผลกำรหำกฎกำรปรับค่ำ gain 
  จำกกำรออกแบบกลไกปรับค่ำ gain ของ MRAC/PID ไดผ้ลดงัต่อไปน้ี 
  กำรตอบสนองเชิง Roll 
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   โดย  p เท่ำกบั 0.015 

 
   
   
   
   

   
− −

   
=  = 

FBi
i i

i FB i

J J
dt K

dK e p
e p K  (4.33) 

 



=

J
ee  (4.34) 

 



=

FBp
1

e
 (4.35) 

 

 



103 

 

 





=

− + −
−

 
 
 

FB
3 2

i
FBsp

0.003884z
p p

2.927z

0.001
( )

z 2.8541z 0.9271
p
K  (4.36) 

 −


= 
− + −

− −
 
 
 

i
3 2i FB FBref sp

0.003884z
p p p pdt 2.927z

0.001dK ( ) ( )
z 2.8541z 0.9271

 (4.37) 

   โดย  i เท่ำกบั 0.015 
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   โดย d เท่ำกบั 0.015 
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   กำรตอบสนองเชิง Pitch 
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   โดย d เท่ำกบั 0.015 
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 4.5.2  ตัวควบคุมการบินแบบ MRAC/PID ทีใ่ช้กฎการปรับค่า Gain แบบ Lyapunov Stability 
  ในส่วนของกฎกำรปรับตัวแบบ Lyapunov ท่ีใช้ในกำรทดสอบจะเป็นแบบ           
ตวัควบคุมสัดส่วน-ปริพนัธ์ปรับตวัได ้(Adaptive PI controller) โดยจะยงัมีตวัควบคุมแบบอนุพนัธ์ 
(D-Controller) อยูด่ว้ย แต่จะเป็นค่ำคงท่ี โดยใชค้่ำคงท่ีเหมำะสมจำกผลกำรบินทดสอบอำกำศยำน 
TRUAV 
  1.  ผลกำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์อำ้งอิง (Reference Model) 
   5% Overshoot และ เวลำในกำร เข้ำ สู่สมดุล  (Settling time, Ts) 1 วินำ ที               
ถูกเลือกเป็นจุดประสงคใ์นกำรหำแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์อำ้งอิง. 
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  จะได้ค่ำควำมถ่ีธรรมชำติ (Natural frequency, n ) และอัตรำส่วนหน่วง 

(Damping ratio,  ) ดงัต่อไปน้ี 

  =n 5  rad/s (4.60) 

  = 0.8  rad/s (4.61) 

  โดยแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์อำ้งอิงจำกรูปแบบฟังกช์นัถ่ำยโอน 
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  จะไดว้ำ่ 
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  2.  ผลกำรหำกฎกำรปรับค่ำ Gain 
  กำรตอบสนองเชิง Roll 
  จำกกำรไดม้ำซ่ึงกฎกำรปรับตวัแบบวธีิ Lyapunov Stability ในบทท่ี 2.4 ท ำให้
ไดก้ฎกำรปรับตวัของค่ำ Gain เป็นดงัต่อไปน้ี 
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 ในส่วนของค่ำ Adaptive Gain  จะต้องใช้ค่ำน้อย ๆ เน่ืองจำกกำรปรับตัว  
ของค่ำ Gain PI โดยวิธี Lyapunov Stability จะค่อนขำ้งอ่อนไหวง่ำย (High sensitivity) หำกค่ำ      
มีค่ำสูงเกินไป ค่ำ Gain PI มีโอกำสปรับตวัจนมีค่ำมำก ซ่ึงส่งผลใหเ้กิดควำมไม่สมดุลกบัระบบได ้

 จะไดว้ำ่
1
  = 0.0001 และ 

2
  = 0.001 โดยไม่สำมำรถมีค่ำเป็นลบได ้เน่ืองจำก

จะเกิดกำรละเมิดฟังกช์นั Lyapunov ท่ี V  0 ต่อเม่ือ 
1 2
,  > 0 ใชค้่ำ Kd = 0.003 คงท่ี 

 กำรตอบสนองเชิง Pitch 
 ดว้ยหลกักำรไดม้ำซ่ึงสมกำรดว้ยวิธีเดียวกนักบักำรตอบสนองเชิง Roll จะได้

กฎกำรปรับตวัหำค่ำ PI Gain ส ำหรับกำรตอบสนองเชิง Pitch ดงัสมกำรต่อไปน้ี 

  = − −q
FB sp sp1

dK
q q qdt e  (4.68) 
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 = − −   
i

FB sp sp2 (
dK

q q q )dtdt e  (4.69) 

 โดย 
1
 = 0.005 และ 

2
 = 0.005 ใชค้่ำ Kd = 0.003 คงท่ี  

4.6  ผลการทดสอบตัวควบคุมการบิน 
 4.6.1  ผลการตอบสนองของ MRAC/PID ด้วยกฎการปรับตัวแบบ MIT Rule 
  จำกกำรป้อนสัญญำณขำเขำ้ (Input Signal) จำกผลกำรบินทดสอบใหก้บัแบบจ ำลอง
ของ TRUAV ในซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink ไดผ้ลกำรตอบสนองดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.31 กำรตอบสนองเชิง Roll ในโหมดกำรบินเปล่ียนเฟส (Transition flight mode) 

  กำรตอบสนองเชิง Roll ในโหมดกำรบินเปล่ียนเฟส (Transition flight mode)     
เม่ือใชก้ลไกปรับตวัแบบ MIT Rule แสดงดงัรูปท่ี 4.31 เส้นสีน ้ ำเงิน คือ Setpoint ของมุม Roll และ
เส้นสีแดง คือ สัญญำณขำออกของมุม Roll 

 

รูปท่ี 4.32 กำรตอบสนองเชิง Pitch ในโหมดกำรบินเปล่ียนเฟส (Transition flight mode) 
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  เม่ือใช้กลไกปรับตวัแบบ MIT Rule เส้นสีน ้ ำเงินคือ Setpoint ของมุม Pitch 
และเส้นสีแดงคือสัญญำณขำออกของมุม Pitch 
  จำกกรำฟข้ำงต้นพบว่ำ หลังจำกประยุกต์ใช้ตัวควบคุมแบบ MRAC/PID          
ท่ีมีกฎกำรปรับตวัแบบ MIT Rule กบัแบบจ ำลองของ TRUAV นั้น กำรตอบสนองสัญญำณขำออก
ของมุม Roll และ Pitch สำมำรถเกำะไปในแนวทำงเดียวกบั Setpoint ได ้ซ่ึงหมำยควำมวำ่ TRUAV 
สำมำรถรักษำสมดุลไดใ้นขณะท ำกำรบิน 
 4.6.2  ผลการตอบสนองของ MRAC/PID ด้วยกฎการปรับตัวแบบ Lyapunov stability  
  เพื่อพิสูจน์ว่ำตัวควบคุมกำรบินแบบ MRAC/PID สำมำรถท ำกำรควบคุมด้วย       
กฎกำรปรับตวัแบบ Lyapunov Stability ไดอ้ยำ่งถูกตอ้งเหมำะสม จึงตอ้งมีกำรทดสอบดว้ยสัญญำณ
ขำเขำ้ (Input signal) หลำย ๆ แบบ ดงักรณีทดสอบต่อไปน้ี 
  1.  กำรตอบสนองเชิง Roll 
  a) สัญญำณขำเขำ้แบบคล่ืน Sine ควำมถ่ีคงท่ี 0.01 Hz ขนำด  5 องศำ 
  ณ ซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink ในขณะท่ี TRUAV (ในรูปแบบจ ำลอง
ทำงคณิตศำสตร์) ท ำกำรบินดว้ยโหมดกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์ในแนวด่ิงดว้ย Throttle ประมำณ 
50% ซ่ึงเป็นเปอร์เซ็นต์ท่ีเหมำะสมในกำรบินคำ้งน่ิงๆกลำงอำกำศในแนวด่ิง (เทียบกบั TRUAV     
ล ำทดสอบ) สัญญำณ Sine ถูกจ่ำยให้แบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของ TRUAV ในรูปแบบของ  
ค ำสั่ ง มุม  Roll (Roll angle command) แบบค ล่ืน  Sine ควำม ถ่ีคง ท่ี  0.01 Hz ขนำด   5 องศำ                 
ในขณะเดียวกันค ำสั่งมุม Pitch คงท่ี 0 องศำ ถูกจ่ำยให้กับแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์เช่นกัน         
โดยมีรำยละเอียดและผลกำรทดสอบดงัต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.33 กำรตอบสนองของมุม Roll เม่ือถูกกระตุน้ดว้ยสัญญำณขำเขำ้แบบ Sine  
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รูปท่ี 4.34 ภำพขยำยกำรตอบสนองของมุม Roll เม่ือเร่ิมตน้ปรับค่ำ Gain 

 

รูปท่ี 4.35 ภำพขยำยกำรตอบสนองของมุม Roll หลงัท ำกำรปรับค่ำ Gain ไป 500 วินำที  

 

รูปท่ี 4.36 กำรตอบสนองของอตัรำกำร Roll เม่ือถูกกระตุน้ดว้ยสัญญำณขำเขำ้แบบ Sine 
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รูปท่ี 4.37 ควำมคลำดเคล่ือนระหวำ่งอตัรำกำร Roll ของ TRUAV กบัอตัรำกำร Roll 
     ของแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์อำ้งอิง 

 

รูปท่ี 4.38 ค่ำ Gain Kp ของกำรควบคุมอตัรำกำร Roll 

 

รูปท่ี 4.39 ค่ำ Gain Ki ของกำรควบคุมอตัรำกำร Roll 
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  b) เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของตวัควบคุมกำรบินเดิมกบัตวัควบคุม
กำรบินใหม่ท่ีพฒันำข้ึนในซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink 
   หลงัจำกท ำกำรป้อนสัญญำณขำเขำ้ค ำสั่งเชิงมุมแบบสัญญำณรูปส่ีเหล่ียม
เขำ้สู่แบบจ ำลองกำรบินบนซอฟตแ์วร์ MATLAB Simulink ในส่วนกำรควบคุมมุม Roll ซ่ึงผลกำร
บินทดสอบผำ่นแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ไดผ้ลดงัต่อไปน้ี 

 

 

รูปท่ี 4.40 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของมุม Roll จำกผลกำรจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ 

 จำกรูปท่ี 4.40 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของมุม Roll จำกผลกำร
จ ำลองทำงคณิตศำสตร์ ซ่ึงใช้ตวัควบคุมแบบ MRAC/PID หลังจำกทดสอบด้วยสัญญำณขำเขำ้   
ค  ำสั่งเชิงมุมจำกคล่ืนสัญญำณรูปส่ีเหล่ียมและกำรตอบสนองของมุม Roll จำกผลกำรจ ำลอง        
ทำงคณิตศำสตร์ ซ่ึงใช้ตวัควบคุมแบบPID ภำพบน คือ ขณะ MRAC/PID เร่ิมท ำกำรปรับตวั และ
ภำพล่ำง คือ ขณะ MRAC/PID ท ำกำรปรับตวัไประยะเวลำหน่ึง 

 
 
 

 



113 

 

 

 

รูปท่ี 4.41 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Roll จำกผลกำรจ ำลอง 
                 ทำงคณิตศำสตร์ 

  จำกรูปท่ี 4.41 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Roll 
จำกผลกำรจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ ซ่ึงใชต้วัควบคุมแบบ MRAC/PID หลงัจำกทดสอบดว้ยสัญญำณ
ขำเขำ้ค ำสั่งเชิงมุมจำกคล่ืนสัญญำณรูปส่ีเหล่ียม และกำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Roll            
จำกผลกำรจ ำลองทำงคณิตศำสตร์  ซ่ึงใช้ตัวควบคุมแบบ PID ภำพบน คือ ขณะ MRAC/PID       
เร่ิมท ำกำรปรับตวั และภำพล่ำง คือ ขณะ MRAC/PID ท ำกำรปรับตวัไประยะเวลำหน่ึง 
   จำกนั้นท ำกำรป้อนสัญญำณขำเข้ำค ำสั่งเชิงมุม (Roll และ Pitch) ด้วย
สัญญำณขำเข้ำค ำสั่งเชิงมุมจำกผลกำรบินทดสอบเก็บข้อมูลกำรบินเข้ำสู่แบบจ ำลองกำรบิน           
บนซอฟต์แวร์ MATLAB Simulink ซ่ึงผลกำรบินทดสอบผ่ำนแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ได้         
ผลดงัต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.42 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Roll  
   จำกผลกำรจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ 

 จำกรูปท่ี 4.42 ปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Roll 
จำกผลกำรจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ ซ่ึงใชต้วัควบคุมแบบ MRAC/PID หลงัจำกทดสอบดว้ยสัญญำณ
ขำเขำ้ค ำสั่งเชิงมุมจำกผลกำรบินทดสอบเก็บขอ้มูลกำรบิน และอตัรำกำรเปล่ียนมุม Roll จำกขอ้มูล
กำรบินทดสอบ ซ่ึงใชต้วัควบคุมแบบ PID ในขณะท ำกำรบินดว้ยโหมดกำรบินเปล่ียนเฟส 
 2. กำรตอบสนองเชิง Pitch 
 a) สัญญำณขำเขำ้แบบคล่ืน Sine ควำมถ่ีคงท่ี 0.01 Hz ขนำด ± 5 องศำ 
  วิธีคลำ้ยกบักำรบินในเชิง Roll ค ำสั่งมุม Pitch ถูกป้อนให้กบัแบบจ ำลองทำง
คณิตศำสตร์ของ TRUAV ในรูปของสัญญำณขำเข้ำแบบคล่ืน Sine ควำมถ่ีคงท่ี 0.01 Hz ขนำด          
± 5 องศำ ขณะท ำกำรบินดว้ยโหมดกำรบินแบบเฮลิคอปเตอร์ในแนวด่ิงดว้ย Throttle ประมำณ 50% 
ซ่ึงเป็นค่ำท่ีเหมำะสมในกำรบินคำ้งน่ิง ๆ กลำงอำกำศในแนวด่ิง ท่ีค  ำสั่งมุม Roll มีค่ำคงท่ี 0 องศำ 

 

รูปท่ี 4.43 กำรตอบสนองของมุม Pitch เม่ือถูกกระตุน้ดว้ยสัญญำณขำเขำ้แบบ Sine  
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รูปท่ี 4.44 ภำพขยำยกำรตอบสนองของมุม Pitch เม่ือเร่ิมตน้ปรับค่ำ Gain 

 

รูปท่ี 4.45 ภำพขยำยกำรตอบสนองของมุม Pitch หลงัท ำกำรปรับค่ำ Gain ไป 500 วินำที 

 

รูปท่ี 4.46 กำรตอบสนองของอตัรำกำร Pitch เม่ือถูกกระตุน้ดว้ยสัญญำณขำเขำ้แบบ Sine 
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รูปท่ี 4.47 ควำมคลำดเคล่ือนระหวำ่งอตัรำกำร Pitch ของ TRUAV กบัอตัรำกำร Pitch  
                  ของแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์อำ้งอิง 

 

รูปท่ี 4.48 ค่ำ Gain Kp ของกำรควบคุมอตัรำกำร Pitch 

 

รูปท่ี 4.49 ค่ำ Gain Ki ของกำรควบคุมอตัรำกำร Pitch 
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รูปท่ี 4.50 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของมุม Pitch จำกผลกำรจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ 

 จำกรูปท่ี 4.50 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของมุม Pitch จำกผลกำรจ ำลอง
ทำงคณิตศำสตร์ ซ่ึงใช้ตวัควบคุมแบบ MRAC/PID หลังจำกทดสอบด้วยสัญญำณขำเข้ำค ำสั่ง     
เชิงมุมจำกคล่ืนสัญญำณรูปส่ีเหล่ียม และกำรตอบสนองของมุม Pitch จำกผลกำรจ ำลองทำง
คณิตศำสตร์ ซ่ึงใชต้วัควบคุมแบบPID ภำพบนคือขณะ MRAC/PID เร่ิมท ำกำรปรับตวั และภำพล่ำง
คือ ขณะ MRAC/PID ท ำกำรปรับตวัไประยะเวลำหน่ึง 
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รูปท่ี 4.51 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Pitch จำกผลกำรจ ำลอง 
                ทำงคณิตศำสตร์ 

 จำกรูปท่ี 4.51 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Pitch 
จำกผลกำรจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ ซ่ึงใชต้วัควบคุมแบบ MRAC/PID หลงัจำกทดสอบดว้ยสัญญำณ
ขำเขำ้ค ำสั่งเชิงมุมจำกคล่ืนสัญญำณรูปส่ีเหล่ียม และกำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Pitch 
จำกผลกำรจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ ซ่ึงใชต้วัควบคุมแบบ PID ภำพบน คือ ขณะ MRAC/PID เร่ิมท ำ
กำรปรับตวั และภำพล่ำง คือ ขณะ MRAC/PID ท ำกำรปรับตวัไประยะเวลำหน่ึง 
  จำกนั้นท ำกำรป้อนสัญญำณขำเขำ้ค ำสั่งเชิงมุม (Roll และ Pitch) จำกขอ้มูล
กำรบินทดสอบเก็บข้อมูลกำรบินเข้ำสู่แบบจ ำลองกำรบินบนซอฟต์แวร์ MATLAB Simulink 
ในขณะท ำกำรบินด้วยโหมดกำรบินเปล่ียนเฟส ซ่ึงผลกำรบินทดสอบผ่ำนแบบจ ำลองทำง
คณิตศำสตร์ไดผ้ลดงัต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.52 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Pitch จำกผลกำรจ ำลอง 
             ทำงคณิตศำสตร์ 

 จำกรูปท่ี 4.52 เปรียบเทียบผลกำรตอบสนองของอตัรำกำรเปล่ียนมุม Pitch 
จำกผลกำรจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ ซ่ึงใชต้วัควบคุมแบบ MRAC/PID หลงัจำกทดสอบดว้ยสัญญำณ
ขำเขำ้ค ำสั่งเชิงมุมจำกผลกำรบินทดสอบเก็บขอ้มูลกำรบิน และอตัรำกำรเปล่ียนมุม Pitch จำกขอ้มูล
กำรบินทดสอบ ซ่ึงใชต้วัควบคุมแบบ PID ในขณะท ำกำรบินดว้ยโหมดกำรบินเปล่ียนเฟส 
 จำกกำรกระตุน้ TRUAV ด้วยค ำสั่งมุม Roll และ Pitch ในรูปแบบสัญญำณ 
Sine ควำมถ่ีคงท่ี จะเห็นวำ่ MRAC/PID สำมำรถท ำกำรควบคุมอตัรำกำร Roll และอตัรำกำร Pitch 
ไดอ้ย่ำงเหมำะสม จำกรูปท่ี 4.32 กบัรูปท่ี 4.33 และรูปท่ี 4.40 กบัรูปท่ี 4.41 ในช่วงแรกท่ีค่ำ Gain 
เร่ิมมีกำรปรับตวัใหม่ ๆ กำรตอบสนองเชิง Roll และ Pitch จะไม่ดีเท่ำในช่วงท่ีกำรปรับตวัของ       
ค่ำ Gain กระท ำไประยะเวลำหน่ึงแลว้ (ในรูปคือผ่ำนไป 500 วินำที) กฎกำรปรับตวัจะค่อย ๆ ท ำ   
กำรปรับค่ำ Gain Kp และ Ki ไปตำมขนำดของควำมคลำดเคล่ือนแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ 
(Model Error) ควำมคลำดเคล่ือนมีขนำดลดลงเม่ือเวลำผ่ำนไปนอกจำกน้ีจะสังเกตุเห็นว่ำหลัง      
จำกกำรปรับตวัไปเป็นระยะเวลำหน่ึง ๆ ค่ำ Gain Kp และ Ki จะลู่เขำ้หำค่ำคงท่ีค่ำหน่ึงท่ีเหมำะสม
ส ำหรับกำรควบคุม ไม่เพิ่มข้ึนหรือลดลงเร่ือย ๆ จนส่งผลให้ระบบเสียสมดุลเหมือนกฎกำรปรับตวั
แบบ MIT Rule 
 ในส่วนของกำรกระตุ้นแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ของ TRUAV บน
ซอฟต์แวร์ MATLAB Simulink ด้วยสัญญำณขำเข้ำจำกข้อมูลกำรบินทดสอบนั้ นจะคล้ำยกับ 
MRAC/PID ท่ีใช้กลไกปรับตวัแบบ MIT Rule กรำฟทั้งสองข้ำงต้นในรูปท่ี 4.68 และรูปท่ี 4.46 
พบวำ่ หลงัจำกประยุกตใ์ชต้วัควบคุมแบบ MRAC/PID ท่ีมีกฎกำรปรับตวัแบบ Lyapunov stability 
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กับแบบจ ำลองของ TRUAV นั้ น กำรตอบสนองของมุม Roll และ Pitch สำมำรถเกำะไปใน     
แนวทำงเดียวกบั Setpoint ได ้ซ่ึงหมำยควำมวำ่ TRUAV สำมำรถรักษำสมดุลไดใ้นขณะท ำกำรบิน  
 นอกจำกน้ีเม่ือเทียบพฤติกรรมกำรตอบสนองของ TRUAV จำกกำรใช้          
ตวัควบคุมแบบ PID กับ MRAC/PID ในแบบจ ำลองทำงคณิตศำสตร์ผ่ำนซอฟต์แวร์ MATLAB 
Simulink พบว่ำ กำรตอบสนองเชิง Roll และ Pitch ทั้งกำรตอบสนองเชิงมุมและอตัรำกำรเปล่ียน   
มุมนั้ น ในช่วงแรกท่ี MRAC/PID เ ร่ิมท ำกำรปรับตัวนั้ น ตัวควบคุมแบบ MRAC/PID จะให้
พฤติกรรมกำรตอบสนองท่ียงัไม่ดีเท่ำไรนัก ยงัคงมีควำมคลำดเคล่ือน ณ จุดสมดุลเทียบกับ   
Setpoint (Steady state error) และ Overshoot อยู ่แต่หลงัจำกตวัควบคุม MRAC/PID ท ำกำรปรับตวั
ไปสักระยะเวลำหน่ึง Overshoot และควำมคลำดเคล่ือน ณ จุดสมดุลจะค่อยๆลดลง กำรตอบสนอง
จะใกล้เคียง Setpoint ในขณะท่ีตวัควบคุมดั้งเดิมแบบ PID จะยงัคงมี Overshoot และควำมคลำด
เคล่ือน ณ จุดสมดุลอยู่ นอกจำกน้ีพฤติกรรมกำรตอบสนองท่ีได้จำก PID จะเขำ้หำ Setpoint ได้      
ไม่ดีเท่ำ MRAC/PID 
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บทที ่5 
บทสรุปและข้อเสนอแนะ 

5.1 สรุปผลการวจิัย  
 จากการพัฒนาตัวควบคุมการบินของอากาศยานไร้คนขับแบบปรับเอียงใบพัดได้ 
(TRUAV) จะตอ้งเร่ิมจากการหาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์เชิงพลวตั (Dynamic model) ซ่ึงใช้     
ในการอธิบายพฤติกรรมเชิงพลวตัของ TRUAV โดยการจะไดม้าซ่ึงแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์       
ท่ีแม่นย  านั้ นจะต้องน าข้อมูลจากการบินทดสอบ (Flight test data) มาช่วยในการค านวณและ
เปรียบเทียบ ซ่ึงในงานวิจยัน้ีไดเ้ลือก TRUAV แบบ 4 ใบพดัเป็นอากาศยานทดสอบ ใบพดัคู่หน้า
สามารถปรับมุมเอียงใบพดัได้ เพื่อเปล่ียนเฟสการบินจากเฮลิคอปเตอร์เป็นการบินแบบเคร่ืองบิน    
ปีกตรึง ส่วนใบพดั 2 คู่หลงั จะตรึงแน่นอยู่กบัท่ีช่วยรักษาสมดุลในช่วงการบินแบบเฮลิคอปเตอร์ 
แต่จะหยุดการท างานในช่วงการบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง หลงัจากไดค้่าตวัแปรต่าง ๆ จากการบิน
ทดสอบเก็บขอ้มูลการบิน แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์จะถูกค านวณตามหลกัทฤษฎีท่ีเก่ียวข้อง     
โดยใช้ค่าตวัแปรท่ีเก็บค่าได้จากการบินทดสอบมาช่วยให้การค านวณแม่นย  าข้ึน รวมไปถึงใช้       
ในการเทียบความแม่นย  าของแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ (Model validation) หลังจากท่ีได้
แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ท่ีแม่นย  าเพียงพอแลว้ จึงท าการออกแบบตวัควบคุมการบินแบบปรับตวั
ได้อา้งอิงแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์แบบปรับค่า Gain PID (Model Reference Adaptive Control 
(MRAC) with adaptive PID, MRAC/PID) ซ่ึงออกแบบบนเง่ือนไขความตอ้งการควบคุมท่ีเหมาะสม 
(Control requirement) เพื่อควบคุมอตัราการเปล่ียนมุม Roll และ Pitch ของ TRUAV โดยใช้กฎ    
การปรับตวั (Adaption rule) 2 แบบ คือ MIT Rule และ Lyapunov stability จากนั้นท าการทดสอบ
ตวัควบคุมกบัแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ 
 5.1.1  การจัดท าอากาศยานไร้คนขับแบบปรับเอยีงใบพดัได้ (TRUAV) และบินเกบ็ข้อมูล
  การบิน 
  ผลการบินทดสอบ TRUAV ท าให้ไดค้่าตวัแปรส าคญัส าหรับน าไปออกแบบตวั
ควบคุมการบิน คือ 
 1. ระยะเวลาในการปรับมุมเอียงใบพดัไปคา้งท่ีมุม VT_TILT_TRANS เพื่อสร้าง
แรงยก (VT_F_TRANS_DUR) มีค่า 5 วนิาที 
 2. ระยะเวลาทั้งหมดในช่วงการบินเปล่ียนเฟส (VT_F_TR_OL_TM) มีค่า 9 วนิาที 
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 3. ระยะเวลานบัตั้งแต่ใบพดัไปเอียงคา้งท่ีมุม VT_TILT_TRANS มีค่า 1.3 วนิาที 
 4.  มุมเอียงท่ีไปคา้งเพื่อไม่ให้เสียแรงยก VT_TILT_TRANS มีค่า 25 องศาเทียบกบัแนว
ระดบัช้ีข้ึน 
 5. มุมเอียงใบพดัขณะท่ีอยู่ในช่วงการบินแบบเคร่ืองบินปีกตรึง VT_TILT_FW มีค่า        
85 องศาเทียบกบัแนวระดบัช้ีข้ึน 
 5.1.2  การหาแบบจ าลองทางคณติศาสตร์ (Dynamic model) ส าหรับอากาศยานไร้คนขับ
   แบบปรับเอยีงใบพดัได้ 
   ผลการหาแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ท าให้ไดส้มการการเคล่ือนท่ีใน 6 องศาอิสระ 
ซ่ึงประกอบไปด้วยสมการของแรง 3 สมการ และสมการของโมเมนต์อีก 3 สมการ โดยสมการ      
ทั้ง 6 น้ีประกอบไปดว้ยแรงและโมเมนต์ อนัเกิดจากอากาศพลศาสตร์ ระบบขบัดนั แรงโน้มถ่วง 
และเม่ือท าการทดสอบป้อนสัญญาณขาเข้าซ่ึงได้มาจากการบินทดสอบให้กับแบบจ าลอง              
ทางคณิตศาสตร์ท่ีหาได ้พบวา่ไดก้ารตอบสนองของแบบจ าลองท่ีใกลเ้คียงกบั TRUAV ล าทดสอบ 
นัน่หมายความวา่แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์น้ีมีความแม่นย  าในระดบัท่ีน าไปออกแบบตวัควบคุม
การบินได ้
 5.1.3  การออกแบบตัวควบคุมการบินส าหรับช่วงการบินเปลีย่นเฟส (Transition) 
   ผลของการออกแบบตวัควบคุมการบินแบบ MRAC/PID ทั้งแบบกลไกปรับตวั
ชนิด MIT Rule และ Lyapunov stability ไดต้วัควบคุมการบินท่ีท าการปรับค่า Gain ตามความต่าง
ของการตอบสนองของแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ท่ีหาไดก้บัแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์อา้งอิง 
(Reference model) ยิ่งความต่างมีขนาดใหญ่ อตัราการเปล่ียนแปลงค่า PID Gain ยิ่งมีขนาดใหญ่  
ตามไปด้วย จากนั้นท าการป้อนสัญญาณขาเข้าซ่ึงได้มาจากการบินทดสอบให้กับแบบจ าลอง        
ทางคณิตศาสตร์ท่ีหาได้ ซ่ึงถูกควบคุมด้วยตัวควบคุมแบบ MRAC/PID พบว่าการตอบสนอง         
เชิง Pitch และ Roll ของ TRUAV สามารถเกาะไปกบั Setpoint ได ้แสดงให้เห็นวา่ในผลการจ าลอง 
(Simulation) TRUAV สามารถรักษาสมดุลขณะท าการบินได ้

5.2 ข้อเสนอแนะ 
 การประยุกต์ใช้ตัวควบคุมแบบ MRAC/PID ในงานวิจัย น้ีถูกท า ข้ึนบนการจ าลอง 
(Simulation) เท่านั้น ในการต่อยอดงานวิจยัสามารถน า MRAC/PID ไปประยุกต์ใช้กบั TRUAV       
ล าทดสอบ และท าการบินทดสอบเพื่อดูผลการตอบสนองของตวัควบคุมการบิน 
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ภาคผนวก ก 

 

อุปกรณ์ของ Tiltrotor UAV 
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ก.1  อปุกรณ์ของ Tiltrotor UAV 
 1. Volantex RC Ranger EX Long Range FPV UAV 

 

รูปท่ี ก.1 Volantex RC Ranger EX Long Range FPV UAV 

 Ranger EX เป็นอากาศยานไร้คนขบัแบบเคร่ืองบินปีกตรึง (Fixed wing UAV) ส าหรับ
บินระยะไกลดว้ยมุมมองบุคคลท่ี 1 ผา่นกลอ้งวิดีโอ (First person view, FPV) มีเคร่ืองยนตม์อเตอร์
ไฟฟ้าจ านวน 1 เคร่ืองยนต ์
 2. แท่งคาร์บอนไฟเบอร์ความยาว 89 เซนติเมตร จ านวน 2 แท่ง 

 

รูปท่ี ก.2 แท่งคาร์บอนไฟเบอร์  
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 3. มอเตอร์ไร้แปรงถ่าน (Brushless motor) SunnySky X2820 จ  านวน 4 ตวั 

 

รูปท่ี ก.3 มอเตอร์ไร้แปรงถ่าน SunnySky X2820 

 4. มอเตอร์เซอร์โวส าหรับการปรับเอียงใบพดั RDS3115 MG จ านวน 2 ตวั 

 

รูปท่ี ก.4 มอเตอร์เซอร์โวส าหรับการปรับเอียงใบพดั RDS3115 MG 

 5. Electronic Speed Control (ESC) XRotor-40A จ  านวน 4 ตวั 

 

รูปท่ี ก.5 ESC XRotor-40A 
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 6. ใบพดั Gemfan 12 4.5 จ  านวน 4 ใบ 

 

รูปท่ี ก.6 ใบพดั Gemfan 12 4.5 

 7. แบตเตอร่ี Li-Po 4s 5200 mAh จ านวน 1 กอ้น 

 

รูปท่ี ก.7 แบตเตอร่ี Li-Po 4s 5200 mAh 

 8. บอร์ดควบคุมการบิน (Flight Control Computer, FCC) Pixhawk 3 Pro 

 

รูปท่ี ก.8 Pixhawk 3 Pro 
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 9. รีโมทบงัคบัวทิย ุFrSky Taranis X7 

 

รูปท่ี ก.9 รีโมทบงัคบัวทิย ุFrSky Taranis X7 

 10. ตวัรับสัญญาณจากรีโมทวทิยุ (Radio receiver) FrSky L9R 

 

รูปท่ี ก.10 FrSky L9R 

 11. GPS Here GNSS (M8N) 

 

รูปท่ี ก.11 GPS Here GNSS (M8N) 
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 12. 3DR Telemetry 500MW 915 MHz 

 

รูปท่ี ก.12 DR Telemetry 500 MW 915 MHz 

 13. ท่อ Pitot-Static 

 

รูปท่ี ก.13 ท่อ Pitot-Static 
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